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V diplomskem delu smo predstavili obremenitve, ki se pojavijo na žiroplanu. Obremenitve 
na žiroplanih zaradi obratovanja v avtorotaciji delujejo nekoliko drugače kot na ostalih 
letalnikih. Čeprav je predpisan maksimalen faktor obremenitve 3 ali 3.5, teh v normalnih 
pogojih letanja ne moremo doseči. Kljub temu se pri izdelavi upošteva še varnostni faktor. 
Obremenitvene teste smo opravili v podjetju Trixy Aviation. Izračunali in prikazali smo 
obremenitvene teste za žiroplan in potrebno moč predrotacije rotorja z NACA 9h12 
aeroprofilom. Iz preračunov je razvidno, da morajo biti žiroplani zaradi predpisov 
dizajnirani na visoko varnost. Prednost žiroplanov je tudi, da za predrotacijo rotorja ni 
potrebna velika moč, kar pomeni da imamo več možnosti za zagotovitel potrebne moči. 
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In this thesis we present the loads that occur on gyrocopter. Loads on gyrocopter are 
different than on the other aircrafts. Main reason is that they are operating in autorotation. 
Even though that the maximum allowed load faktors are between 3 and 3,5, these values 
cannot be reached under normal flying conditions. Additionally in the process of 
manufacturing the gyrocopter, the safety factor is also taken into the account. Load test 
were conducted in Trixy Aviation Corporation. In thesis there are represented calculated 
load tests for gyrocopter and required power for pre rotation for the NACA 9h12 profile. 
From presented calculations is clear that gyrocopters are designed for considerable amount 
of security, mainly due to strict regulation. Another advantage is that gyrocopters for 
autorotation do not need high amount of power, which means that there is a possibility of 
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Seznam uporabljenih simbolov 
Oznaka Enota Pomen 
dL N Delna sila vzgona 
dD N Delna sila upora 
dR N Delna rezultanta  
ΩT m s
-1
 Hitrost zaradi vrtenja rotorja  
V´ m s
-1
 Hitrost plovila 
W m s
-1
 Rezultanta hitrosti na elementu 
Θ ° Kot kraka glede na ravnino rotacije 
Φ ° Sprememba kota zaradi hitrosti plovila 
α ° Kot 
M M Mach število 
𝑀𝑇𝑂𝑊 kg Maksimalna vzletna masa 
𝑚𝑟 kg Masa rotorja  
𝑇𝑂𝑊 kg Vzletna masa 
n / Faktor obremenitve  
𝜇 / Varnostni faktor 
𝑀𝑡 kg Masa pri kateri smo opravili teste 
𝑀𝑡𝑚𝑖𝑛 kg Masa  
𝑚𝑤𝑚𝑖𝑛 kg Masa  
𝑚𝑝 kg Masa prazne konstrukcije 
𝑚𝑘 kg Masa rotorja 2 
𝑚𝑝2 kg Masa prazne konstrukcije 2 
𝑛𝑚 / Faktor obremenitve pri testu  
𝑀2.2 kg Masa pri faktorju obremenitve 2.2 
𝑛𝑚𝑎𝑥 / Faktor obremenitve pri testu  
𝑀2.75 kg Masa pri faktorju obremenitve 2.75 
𝑚𝑚 kg Masa motorja 
𝑚𝑝 kg Masa propelerja 
𝜏𝑝𝑟𝑜𝑝 Nm Maksimalni navor propelerja 
𝜏𝑘𝑝𝑟𝑜𝑝 Nm Maksimalni konstantni navor propelerja  
𝑀1𝑎 kg Masa pogonskih elementov pri 75% faktorju 
obremenitve 3.0 
𝑀2𝑏 kg Masa pogonskih elementov pri faktorju obremenitve 3.0  
𝐹𝑡 N Sila teže motorja na ročici 1metra 
𝐹𝑝𝑟𝑜𝑝 N Obremenitev na ročici 1 metra 
𝐹𝑡𝑒𝑠𝑡1 N Sila potrebna za test 
𝐹𝑐1 N Obremenitev na ročici 
𝐹𝑡𝑒𝑠𝑡2 N Sila potrebna za test 
𝐹𝑐2 N Obremenitev na ročici 
𝐹𝑝𝑜𝑟1 N Porušitvena obremenitev 
𝐹𝑝𝑜𝑟2 N Porušitvena obremenitev 
𝑀𝑣 kg Varna stranska obtežitev 
𝑀𝑠 kg Stranska obtežitev 
𝐹𝑚𝑎𝑥 N Sila repnih površin 
 
xxii 
𝑅𝑒 / Reynoldsova število 
𝜔 Rad s
-1
 Kotna hitrost  
𝑛𝑜 min
-1
 Maksimalni vrtljaji predrotacije 
𝑣1 m s
-1
 Linearna hitrost  
D N Sila upora 
𝐶𝑥 / Koeficient upora 
S m
2
 Površina profila 
ρ kg m
3
 Gostota zraka 
𝑀1 Nm Moment  
𝑃1 kW Moč 
𝜏𝑚 Nm Maksimalni navor 
𝜏𝑘 Nm Konstanten navor 
𝑃𝑘 kW Maksimalna konstantna moč motorja 
𝑃𝑚 kW Maksimalna moč motorja 
𝑛𝑜 min
-1






Seznam uporabljenih okrajšav 
Okrajšava Pomen 
VFR Vizualni pogoji letenja 
ULG Ultralahki žiroplan 
PPO Obrat na nos zaradi povečanja moči 
BUT Nemški standard 
USD Ameriški dolarji 
NACA Nacionalni svetovalni komite za aeronavtiko 
ZDA Združene države amerike 
AERO Sejem generalne aviacije v Fridrichshafenu 
CS Certifikacijske specifikacije 













1.1. Ozadje problema 
V diplomskem delu se bomo posvetili na slovenskem letalskem tržišču precej neznanim 
žiroplanom. Ker je naš trg precej majhen, se žiroplani izdelani v Sloveniji (v podjetju Trixy 
Aviation), prodajajo predvsem v severno ter vzhodno Evropo, kjer je povpraševanje 
nekoliko večje.  
 
Poleg tega bomo predstavili zgodovino, delovanje žiroplanov in aerodinamične sile, ki se 
pojavijo na letalniku med delovanjem. V računskem delu smo predstavili meritve 
obremenitev, ki jih konstrukcija žiroplana mora zdržati. V podjetju Trixy Aviation so nam 
omogočili sodelovanje pri obremenitvenih testih in predstavili potek same izdelave. 
Izračuni slonijo na predpisanih vrednostih, ki jih letalnik mora zdržati, in so primerjani z 
obremenitvami, ki so se med testiranjem pojavile na žiroplanu, ter vrednostjo, ki v praksi 





Cilj je izračun potrebne moči, ki jo žiroplan potrebuje pri predrotaciji rotorja. Izračun smo 
opravili za aeroprofil NACA 9H12, ki je zelo popularen pri izdelavi ultralahkih žiroplanov. 
Ker je predrotacija zelo pomemben člen pri čim boljših zmogljivostih letalnika, je za 
primerno izbiro sistema dobro poznati potrebno moč predrotacije.  
 
Pri snovanju in izdelavi žiroplanov je zelo pomembno, kateri predpisani standard izdelave 
bomo uporabili. V Evropi sloni izdelava na dveh standardih, in sicer na britanskem 
poglavje-T in nemškem BUT. Standarda sta v veliko primerih skoraj identična, imata pa 
nekaj predpisov, ki se razlikujejo in tako otežijo delo izvajalcem, ki se trudijo prebiti na 
čim več trgov. Primerjavo in pomembne razlike smo prikazali v preglednici 7.1. Primerjali 
smo tudi obremenitve, ki jih žiroplan mora zdržati glede na določen standard.  
 
Cilj diplomskega dela je predstaviti žiroplan, predstaviti certifikacijske specifikacije za 
izdelavo v Sloveniji in primerjati dva glavna standarda, in sicer za lažjo predstavo, kaj 
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predpisi zahtevajo od proizvajalca, opraviti in predstaviti obremenitvene teste za določene 










2. Teoretične osnove  
2.1. Zgodovina 
Začetek zgodovine žiroplanov je v principu zgodovina enega človeka, don Juana de la 
Cierve. Bil je španski inženir, katerega prvi poskus je bil ponovna izgradnja Sommerjevega 
bi-letala, poimenoval ga je BCD-1 El Cangrejo, ki se šteje za prvo špansko letalo [1].  
 
Ciervov prvi poskus izgradnje žiroplanov je bil C.1. Imel je dva nasprotno vrteča rotorja za 
dviganje in še dodaten nasprotno vrteč rotor za eliminacijo navora, kot vidimo na sliki 2.1. 
Vertikalna kontrolna površina nad rotorjema je bila namenjena za stransko kontrolo., 
medtem ko je konvencionalno repno krmilo služilo za kontrolo nad ostalimi osmi. Na 
žalost ta patent ni nikoli letel. Zaradi medsebojnega vpliva obeh rotorjev se je zgornji vrtel 
hitreje kot spodnji, kar je porušilo ravnovesje pri vzgonu in navor, posledično se je letalnik 
nagibal na eno stran. Kljub temu je bilo leta 1920 med samim testiranjem uspešno 
prikazano delovanje principa avtorotacije med vožnjo po tleh [1].  
 
 
Slika 2.1: Ciervov prvi model žiroplana C.1 [2]. 
 
Po C.1 je Cierva nadaljeval z modelom C.2. Imel je samo en rotor s petimi kraki, z drogom 
iz duraluminija (mešanica aluminija, bakra, magnezija in mangana). Zaradi težavne dobave 
duraluminija in premalo sredstev je Cierva začel delati na modelu C.3, ki je bil končan leta 
1921. Imel je samo en rotor s tremi kraki, še vedno je imel repne površine, smerno krmilo 
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in višinsko krmilo za zavoje po smeri in za krmiljenje naklona (dviganje/spuščanje), 
vendar je za bočno krmiljenje poskušal uporabiti skupno krmiljenje naklona rotorja. To se 
nanaša na hkratno spreminjanje kota vsem krakom naenkrat. Dizajn ni bil praktičen, saj se 
je dvignil samo nekaj deset centimetrov od tal. Po tem projektu se je Cierva vrnil na C.2., 
ki ga je končal leta 1922. Uspel je zagotoviti večjo stabilnost letalnika in uspeli so mu 
krajši, nekaj metrov visoki skoki, vendar tudi C.2. ni mogel opraviti konstantnega leta [1]. 
 
Največja težava prvih treh dizajnov je bila ta, da je bil rotor tog, kar je ustvarilo dva 
problema. Prvi je bil ta, da je bil posledično ustvarjen žiroskopski efekt. To pomeni, da se 
je takoj po začetku gibanja letalnika, le-ta začel nagibati. Drugi pa je bil neuravnotežen 
vzgon. Ko se je rotor vrtel, se je ena stran gibala v smer gibanja letalnika, kar je 
povečevalo relativno hitrost toka zraka, medtem ko se je nasprotna stran gibala v nasprotno 
smer, kar je relativno hitrost toka zraka zmanjšalo. Stran z višjo relativno hitrostjo je imela 
večji vzgon kot druga, kar je zopet povzročilo velike nagibe letalnika med samim letom. 
Za rešitev težave je Cierva uporabil tečaje v samem rotorju, kar je krakom omogočalo, da 
se dvigajo in spuščajo, odvisno od smeri, v katero so se gibali. Kraki, ki so se gibali v 
smeri gibanja žiroplana, so ustvarjali več vzgona zaradi relativne hitrosti gibanja, 
posledično so se dvignili in njihov vpadni kot se je zmanjšal. Kraki, ki so se gibali v 
nasprotni smeri, so proizvajali manj vzgona in so se posledično spuščali, kar  je povečevalo 
njihov vpadni kot. Kombinacija padanja in dviganja med gibanjem (angl. flapping) ter 
povečevanje in zmanjševanje vpadnega kota, je služilo za ravnotežje na vseh straneh 
letalnika. Kraki na tečajih so izločili tudi žiroskopski efekt, ki je prej bil posledica togih 
krakov [1]. 
 
Ciervov naslednji model, C.4,prikazan na sliki 2.2 je imel izboljšane tečaje rotorja. Za 
nagib letalnika je krilca namestil na straneh letalnika. Zasuk in naklon letalnika je še vedno 
zagotavljal s smernim in višinskim krmilom. 17. 1. 1923 je model C.4 opravil prvi 
kontrolirani let žiroplanov. C.4 je demonstriral varnost žiroplanov pri nizkih hitrostih. Tri 
dni po prvem letu, se je zaradi odpovedi motorja letalnik postavil v položaj strmega 
vzpenjanja, kar bi pri letalih pomenilo skoraj zagotovo porušitev vzgona in izgubo kontrole 
nad letalom, C.4 pa se je samo počasi spustil do tal, brez poškodbe letala ali pilota. Varnost 
žiroplanov pri majhnih hitrostih je bila prikazana tudi z enim od naslednjih modelov, C.6, 
kateremu je po vzletu na višini 50 m odpovedal motor, vendar je pilot uspel obrniti in 




Slika 2.2: Cierva C.4 [3]. 
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Naslednja težava začetnih modelov žiroplanov je bila ta, da je za dosego avtorotacije rotor 
moral biti na začetku, preden se je letalnik začel gibati, na nek način gnan. V začetku je 
bilo to doseženo na naslednje načine: če je bil rotor majhen, so ga vrteli na roke, drugače 
pa s konji ali motorjem avtomobila. Ta potreba po zunanjem viru zagona rotorja, je 
žiroplane omejevala, da bi bili samozadostna naprava, ki bi lahko delovala kjerkoli. Cierva 
je to poskušal rešil tako, da je oblikoval takšen rep, ki bi preusmeril tok zraka preko 
propelerja v rotor. Ta preusmerjen tok zraka bi povzročil začetek vrtenja rotorja. To je bilo 
doseženo z dodanimi zakrilci na repu, ki so bila usmerjena navzgor. Princip je bil testiran 
na modelu C.19 leta 1929, vendar pa rep ni preusmeril dovolj zraka, zato je bila še vedno 
potrebna kratka vzletna steza, da je pospešila rotor do minimalne hitrosti vzletanja.  Drugi 
način za rešitev problema zagona rotorja je bila povezava samega rotorja z motorjem 
žiroplana. Ta mehanizem je bil testiran pri modelu C.11, vendar se je izkazal za 
pretežkega, da bi letalnik lahko letel.  Izboljšan dizajn z uporabo sklopke in gonilne gredi 
je bil predstavljen leta 1930 v modelu PCA-2, ki ga je izdelal Harold Pitcairina, ki je imel 
licenčno pravico nad Ciervovimi letalniki. Nov dizajn je tako deloval na PCA-2 in C.19 ter 
je postal dominanten način zagona rotorja, kadar je ta bil prevelik, za vrtenje na roke [1].  
 
Naslednji večji napredek se je pojavil 5. 8. 1931 z novim letalnikom Wilford WRK. Kraki 
na tečajih so bili nadomeščeni s togim rotorjem s ciklično variacijo naklona. To je metoda, 
kjer se naklon krakov spreminja, medtem ko se rotor vrti. Naklon je zmanjšan, kadar se 
vrtijo v smeri gibanja letalnika, in povečan med gibanjem v nasprotno smer [1].   
 
Vsi prej omenjeni modeli so za dvig potrebovali vsaj malo vzletne steze (imeli pa so 
sposobnost vertikalnega pristanka, vsaj v sili), vendar pa se je pojavil tudi potencial 
vertikalnega vzletanja. Če je bil v začetku rotor poganjan z začetnim pogonom na 
minimalno hitrost avtorotacije, zakaj po zagonu tega poganjanja ne bi nadaljevali do višje 
hitrosti in tako dvignili letalnik na takšen način. Točno tako se je zgodilo pri modelu C.30, 
kjer so način vzleta poimenovali skočni vzlet (angl. jump takeoff) [1].   
 
Prvi testi so bili obetajoči, vendar je rotor, ki se je vrtel pri velikih hitrostih, povzročal 
preveč vibracij, zato je bil letalnik sposoben samo majhnih skokov. Po več kot enem letu 
testiranj, je 28. 10. 1934 C.30 opravil uspešen vzlet s skokom. C.30 je bil tudi prvi model, 
pri katerem je pilot imel direktno kontrolo nad rotorjem. To je metoda, kjer je pilot 
premikal rotor (spreminjanje kota krakov) namesto spreminjanja repnih površin in krilc, 
kot je bilo pri prejšnjih modelih. Pilot je opravljal z nagibom in naklonom z eno krmilno 
ročico, kar je precej olajšalo opravljanje letalnika. C.30 je eden najpopularnejših 
žiroplanov kadar koli, narejen v več kot 180 primerkih, slika 2.3 [1].  
 
 
Slika 2.3: Cierva C.30 [4]. 
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Po Ciervovi smrti se je razvoj nadaljeval s podjetjem G&J Weir na Škotskem, kjer so 
začeli izdelovati žiroplane pod Ciervovo licenco leta 1932. Njihovo prvo delo je bilo 
predelava C.28, ki so ga poimenovali W.1.  Leta 1937 se je Weir odločil za preusmeritev v 
razvoj helikopterjev in W.5 je bil prvi britanski helikopter, ki je uspešno poletel leta 1938.  
 
Majhno podjetje Willogrive PA v ZDA je  leta 1929 začelo delovati kot Pitcairn Aurogiro 
Company, katerega vodja je bil Harold Pitcairn. Pitcairn se je srečal s Ciervo in naredila 
sta patent ter licenčni dogovor za izdelovanje žiroplanov v ZDA. Podjetje je naredilo kar 
nekaj različnih tipov žiroplanov in se pozneje preimenovalo v G&A Aircraft Division of 
Firestone. Pitcairn je razvil PCA-1, ki je temeljil na zasnovi letala in je uporabljal sistem 
rotorja C.19. Iz njega se je nato razvil veliko bolj dodelan dvosed letalnik PCA-2, prikazan 
na sliki 2.4. Poganjal ga je Wrightov 246 kW ( 330 KM) radialni motor. PCA-2 je bil prvi 
certificiran žiroplan v ZDA. Ta letalnik je dosegel tudi višinski rekord 5615 metrov, 
postavljen s strani Amelie Earhart leta 1931. Bilo je izdelanih 20 takšnih žiroplanov.  
Manjša verzija PCA-2 je bila predelana kot PAA-1 in je imela 93 kW motor in rotor s 
štirimi kraki. Rotor je imel edinstveno krmiljenje, saj je dopuščal, da so se kraki premikali 
naprej in nazaj in s tem povečal stabilnost. Tudi teh je bilo izdelanih okoli 20. Po PAA-1 je 
bil izdelan PA-18, med letoma 1932 in 1933. Cena takratnega letalnika je bila 6.750,00 
USD in je zajemala tudi trening pilota. Največji žiroplan PA-19, ki je imel kabino za štiri 
ljudi, so izdelali leta 1932. Gnan je bil s strani Wrightovega 313 kW (420 KM) motorja, s 
štirikrakim rotorjem. Podjetje Pitcairn je proizvedlo še veliko modelov v naslednjih letih, 
zadnji model je bil PA-39. Britanska mornarica je naročila sedem letalnikov. Na žalost je 
bilo nekaj letalnikov med samim transportom iz ZDA v Anglijo izgubljenih, zaradi česar 
so kupci izgubili interes in vsa prizadevanja za proizvodnjo so bila prekinjena [5].  
 
 
Slika 2.4:PCA-2 [2]. 
 
Od te točke dalje je bila zgodovina žiroplanov preusmerjena v razvoj helikopterjev, katerih 
prvi uspešen polet se je zgodil leta 1937. Med drugo svetovno vojno se je razvoj in 
proizvodnja precej ustavila. Kellet je proizvajal licenčne Ciervove letalnike v ZDA. Prvi je 
bil izdelan KD-1 leta 1934, s trokrakim zložljivim rotorjem. Eastern Airlines ga je 
uporabljal za raznašanje pošte. Nadaljnje razvijanje tega letalnika za vojsko ZDA je bilo 
imenovano YO-06. Izdelan je bil leta 1942 z namenom opazovanja [5].  
 
V Nemčiji so leta 1942 za mornarico izumili Fa 330 z namenom izvidniškega dela. Fa 330 
ni imel motorja in je bil vlečen s kablom iz podmornice. Letalnik je bil trosedi dizajn s 
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tremi kraki rotorja. Proizvedenih je bilo okoli 200 letalnikov, preden se je končala druga 
svetovna vojna [5].  
 
V Veliki Britaniji je leta 1947 podjetje The Fairey Aviation Company razvilo štirisedežen 
eksperimentalen letalnik z imenom Fairey Gyrodyne. Gyrodyne je tehnološko sestavljen 
letalnik med žiroplanom in helikopterjem. Med vzletom in pristankom deluje kot 
helikopter, rotor je gnan z motorjem, v fazi leta pa deluje po principu žiroplanov, in sicer z 
avtorotacijo. Imel je motor s 391,5 kW (525 KM) in tri kraki rotor. Letalnik je postavil 
hitrostni rekord leta 1948 za letalnike z rotorjem, letel je s hitrostjo 200 km/h. Naslednji 
model Jet Gyrodyne je imel majhne raketne motorje na koncu krakov rotorja in je prvič 
letel leta 1954. Podjetje je nadaljevalo z razvojem in razvilo Fairey Rotodyne (slika 2.5). 
Letalnik je bil sposoben prevažati do 40 potnikov, težak je bil okoli 15 ton. Letalnik je imel 
potovalno hitrost 300 km/h in je leta 1959 postavil hitrostni rekord za letalnike z rotorjem, 
in sicer 307 km/h. Vendar pa Fairey Rotodyne kljub zanimanju s strani Royal Air Force in 
drugih komercialnih operaterjev ni bil nikoli serijsko izdelan, saj je zaradi reaktivnih 
motorjev na koncu krakov povzročal velik hrup, pojavila pa so se tudi politična 
nasprotovanja [5].   
 
 
Slika 2.5: Fairey Rotodyne [6]. 
 
V Angliji je leta 1969 podjetje Wing-Commander K.H. Wallis izdelalo več eno- in 
dvosedih žiroplanov. WA-116F je postavil daljinski rekord leta 1974 s prepotovanimi 670 
km. Wallis žiroplani so imeli različne motorje, od 54 do 119 kW (72 do 160 KM). Bili pa 
so uporabljeni v vlogah za različne filmske misije, na primer v filmih Jamesa Bonda [5].  
 
Od leta 1971 je ameriško podjete Bensen Aircraft Corporation največje proizvodno 
podjetje lahkih žiroplanov. Najuspešnejši je bil model B-8M enosed, s 54 kW (72 KM) 
močnim motorjem,  McCullochovim motorjem in cevasto okvirno konstrukcijo z odprto 
kabino [5].  
 
Leta 2000 so v GBA Hawk razvili moderen, konvencionalen žiroplan Hawk 4 in 5, z 
visokimi zmogljivostmi, ki bi lahko nadomestil helikopterje v določenih nalogah. Letalnik 
je letel predvsem za namene varnostnih nalog med zimskimi olimpijskimi igrami leta 
2000, kjer se je izkazal kot zelo uporaben in zanesljiv [5].  
 
Leta 2010 je bilo v Avstriji ustanovljeno podjetje Trixy Aviation. Koncept žiroplana je bil 
predstavljen na AERO sejmu v Nemčiji leta 2011, konec junija leta 2012 pa je prvi 
prototip žiroplana poletel. Podjetje izdeluje letalnike v Sloveniji in trenutno proizvajajo 
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štiri tipe letalnikov, in sicer Trixy Eye, Trixy Princess (slika 2.6), Trixy Liberty ter 
najnovejši Spirit . 
 
Slika 2.6: Trixy Princess (mere so v mm)  [7]. 
 
2.2. Zakaj žiroplani v začetku niso bili sprejeti 
Začetni modeli žiroplanov so imeli višji upor kot letala in zaradi tega niso bili tako 
učinkoviti pri višjih hitrostih in absolutno niso mogli doseči maksimalnih hitrosti 
najhitrejših letal. Začetni modeli tudi niso imeli sposobnosti vertikalnega vzleta in 
pristanka, ki bi jih naredili bolj privlačne za potencialne kupce. Ko je C.30 leta 1934 prvič 
demonstriral uspešen skočni vzlet, je bilo to manj kot eno leto, preden je prvič uspešno 
letel helikopter in le nekaj let pred zelo uspešnim Sikorsky V.S.300 in VS-316. Kljub temu 
da so helikopterji imeli nižje okvirne hitrosti, so bili sposobni lebdenja in njihove hitrosti 
so lahko zapolnile pomanjkanje tistih hitrosti, ki jih letala niso mogla doseči. Z drugimi 
besedami, vse, kar je lahko naredil žiroplan, so bili sposobni narediti tudi ostali letalniki. 
Razlog je tudi ta, da je Cierva, ki je v tistem času delal največ za razvoj žiroplanov, večino 
svojih projektov financiral sam. Medtem ko je na primer Sikorsky denar za svoje letalnike 
dobil preko naročila vojske in je razvoj lahko financiral, je Ciervi denarja zmanjkovalo in 
ni mogel nadaljevati razvoja. Cierva je leta 1936, star le 41 let, umrl v letalski nesreči. 
Žiroplane so razvijali tudi ostali, vendar je bil Cierva gonilna sila njihovega razvoja, zato je 
bilo z njegovo smrtjo veliko izgubljenega [1].  
 
Drugi razlog, ki je omejeval razvoj žiroplanov, je bil popolnoma psihološki. Kljub temu da 
helikopterji niso bili uspešni vse do leta 1935, so bili v proizvodnji tako dolgo kakor letala. 
Splošna javnost je poznala helikopterje in princip njihovega delovanja, ki je delovalo na 
osnovi pogona rotorja. Žiroplani so imeli brezpogonski rotor, ki se je vrtel zaradi 
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aerodinamičnih sil. Večina ljudi tako tega delovanja ni razumela in vanj tudi niso zaupali. 
Kljub temu da je žiroplan dejansko varnejši od helikopterjev in letal, ljudje tega niso 
prepoznali, saj so hoteli nekaj, kar deluje na pogon. Po tem ko so helikopterji začeli 
uspešno leteti in so podjetja, ki so jih izdelovala, dobila s strani vojske financiranje za 
nadaljnje raziskave, so bili žiroplani in njihov napredek precej zapuščeni. Živeli so samo 
kot koncepti in kot redki civilni modeli, zgrajeni kot domači produkt in večinoma kot 
ultralahki letalniki. Kljub temu da niso bili nikoli široko sprejeti s strani javnosti, vojske ali 
podjetij, so imeli zelo pomembno vlogo pri razvoju helikopterjev. Veliko tehnologij, 
nujnih za helikopterje, je bilo v osnovi narejenih za žiroplane. Če Cierva ne bi bil tako 
močno dejaven na tem področju, bi to zelo zavrlo razvoj helikopterjev, lahko tudi za več 











3. Certifikacijske specifikacije 
Certifikacijske specifikacije, predstavljene v poglavju 3.1, predstavljajo najpomembnejše 
točke, ki se morajo upoštevati pri snovanju in atestiranju žiroplana. Zahteve, definirane v 
točki CS-ULG 2, so minimalne zahteve, ki jih moramo izpolnjevati za izdelavo žiroplana, 
in zagotavljajo neoporečno in varno uporabo v zračnem prostoru. Predpisi so v slovenskem 
zračnem prostoru v uporabi od objave v Uradnem listu Republike Slovenije, št. 81/10, leta 
2016. Najpomembnejši predpisi za ultralahke žiroplane: 
‐ največ dva potnika (pilot in potnik), 
‐ vzletna masa ne sme presegati 560 kg, 
‐ uporabljajo se v skladu z vizualnimi (VFR) pogoji letenja, 
‐ akrobatsko letenje ni dovoljeno. 
Opomba; elementi, ki se lahko izvajajo: 
‐ vsi potrebni manevri za normalno uporabo, 
‐ strmi zavoji s prečnim naklonskim kotom 60 °, 
‐ vertikalni strmi leti, ki se ne končajo na tleh, 
‐ bočno letenje, 
‐ najmanjša hitrost letenja 𝑉𝑆0 pri maksimalni vzletni masi ne sme preseči 65 km/h [8].  
 
3.1. Razporeditev masnih bremen in omejitev mase 
žiroplana (CS-ULG 23, CS-ULG 25) 
Območje varne lege masnega središča je določeno s strani proizvajalca, tako da je letalnik 
v vseh fazah leta varno krmljiv. Področje težišča naj ne bo manjše kot tisto, ki ustreza masi 
vsakega potnika med minimalno maso 60 kg samo za pilota in določeno največjo maso za 
pilota in potnika z upoštevanjem neugodne dodatne mase goriva in prtljage. Maksimalna 
masa na osebo, ki je predpisana, ne sme biti manjša kot 90 kg. Če ima pilot manj kot 60 
kg, lahko uravnavamo maso z dodatnim balastom. Maksimalna dovoljena masa letalnika je 
določena tako, da ne preseže maksimalne dovoljene mase, podane s strani proizvajalca, to 
je maksimalne načrtovane mase, pri kateri morajo biti opravljene in dokazane vse možne 
obremenitve na letalnik, ki se lahko pojavijo med delovanjem, in skladnost z vsemi 
zahtevami letenja. Masa z vso zahtevano minimalno opremo in gorivom za vsaj polurni 
polet pri režimu najvišje konstantne zmogljivosti ne sme biti manjša od mase praznega 
letalnika plus 100 kg za enosedežni in 180 kg za dvosedežni žiroplan. Masa, ki predstavlja 
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prazen žiroplan in njegovo masno središče, se določi s tehtanjem letalnika, v katerem 
morajo biti naslednji elementi:  
‐ stalno vgrajen balast, 
‐ zahtevana minimalna oprema, 
‐ neuporabno gorivo, maksimalna količina olja, hidravličnega olja, hladilne količine, 
‐ masa in stanje praznega letalnika morata biti  jasno definirani, in omogočiti ponovljivost 
pri vseh nadaljnjih tehtanjih [8].  
 
3.2. Zmogljivosti žiroplana  
 Vzletanje in vzpenjanje (CS-ULG 51, CS-ULG 65) 3.2.1.
Pri vzletanju veljajo naslednji pogoji, in sicer vzletanje mora biti mogoče in varno 
izvedljivo pri maksimalni začetni masi letalnika in najmanj ugodni legi masnega središča, 
ob polni moči motorja. Vzletanje žiroplana ne sme zahtevati posebnih spretnosti, ki niso 
del učenih pilotskih prvin, in v primeru odpovedi motorja med vzletom mora omogočati 
varen pristanek. Do nadmorske višine 2140 m (angl. mean sea level) mora imeti letalnik 
dovolj moči za varen vzlet. Pri vzletanju mora žiroplan zagotoviti doseganje višine 15 m 
(50 ft) na vzletni razdalji, ki je manjša od 300 m. Za vzpenjanje se uporablja režim leta in 
nastavitve moči motorja, ki so bile uporabljene pri vzletanju. Na nadmorski višini 2140 m 
in temperaturi 30 °C, pri polni konstantni moči motorja, mora letalnik zagotavljati 
minimalno 1 m/s vzpenjanja oz. 1,5 m/s na nadmorski višini morja, pri maksimalni masi za 
vzletanje [8]. 
 
 Moč potrebna za najmanjšo hitrost letenja in na 3.2.2.
pristanku (CS-ULG 73, CS-ULG 75) 
Konstantno hitrost vzpenjanja, ki omogoča varno uporabo, je treba dokazati pri 
maksimalni vzletni masi letalnika in polni moči motorja pri vzletanju, prav tako pa 
moramo dokazati konstantno hitrost, pri kateri se spuščamo pri maksimalni masi in z 
motorjem, ki deluje v prostem teku. Pri dviganju ali spuščanju ne sme biti presežena 
vertikalna hitrost 9 m/s. Proizvajalec mora zagotoviti varen pristanek žiroplana v vseh 
razmerah znotraj predpisanih vrednosti, z upoštevanjem vseh hitrosti, težišč letalnika in 
mas, ki jih je določil proizvajalec. S strani proizvajalca morajo biti podana področja višin 
in hitrosti, v katerih žiroplan ni zmožen varno pristati pri morebitni okvari motorja. Mejne 
vrednosti so prikazane v preglednici višine/hitrosti (izračunano za vsak žiroplan posebej) 
[8].  
 
 Lastnosti letenja (CS-ULG 141, CS-ULG 143) 3.2.3.
Žiroplan mora biti odziven in varen pri izvajanju vseh sledečih režimov leta, in sicer med 
vzletom pri največji vzletni moči, pri vzpenjanju, v horizontalnem letu, pri spuščanju, pri 
pristankih bodisi z močjo motorja ali brez moči motorja, pri nenadni odpovedi motorja, pri 
ponovnem vzletu med prekinjenim pristajanjem, pri dinamičnih manevrih, vključno z 
ostrim zavojem, pri vertikalnem spuščanju in navpičnem letu ter pri vrtenju okoli vzdolžne 
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osi. Letalnik mora biti lahko vodljiv pri prehodih med manevri in med izvajanjem 
manevrov. Prekoračitev faktorja obremenitve je prepovedana pri vseh močeh motorja in 
manevrih, tudi v primeru odpovedi motorja. Pri majhnih odstopanjih od priporočenih 
postopkov pilotiranja se ne sme pojaviti nevaren način letenja. Sile, ki se pojavijo pri 
krmiljenju letalnika, morajo biti ovrednotene z meritvami, in ne smejo presegati v 
preglednici 3.1 navedenih vrednosti. Vrednosti veljajo za triosno krmiljenje in pri vseh 
močeh motorja [8].  
 
Preglednica 3.1: Dopustne sile na krmilih letenja [6]. 
 Višina (N) Nagib (N) Smer(N) 
Kratkotrajno 
krmiljenje 
200 100 400 
Dolgotrajno 
krmiljenje 
20 15 100 
 
Žiroplan mora biti zasnovan tako, da je varno krmljiv in dovolj okreten, da lahko varno 
izvaja sledeče manevre in režime leta, in sicer križarjenje, vzletanje, vzpenjanje, 
horizontalni let, zavoji (blagi in ostri), spuščanje, pristajanje z dodatno močjo ali 
pristajanje s prostim tekom motorja. Zagotovljen mora biti varen prehod med polno močjo 
in prostim tekom motorja med samim letom. Te lastnosti morajo biti zagotovljene pri 
spodaj naštetih delih: 
‐ pri vseh s strani proizvajalca določenih težiščih, 
‐ masah podanih od proizvajalca, 
‐ celotnem področju delovanja motorja [8].  
 
Letalnik mora zagotavljati varen vzlet in pristanek do hitrosti vetra 7 m/s. Pri predvidenem 
trimanju žiroplana morajo biti krmilne sile, ki se pojavijo vzdolžno in prečno na palico, 
enake nič, v pogojih horizontalnega leta in konstantne hitrosti. Trimanje lahko povzroči 
samo linearni porast krmilne sile na palico [8].  
 
3.3. Stabilnost letenja  
 Statična vzdolžna stabilnost in dokazovanje stabilnosti 3.3.1.
letenja (CS-ULG 173, CS-ULG 175) 
Pilotiranje letalnika mora biti izvedeno brez pretiranega napora in utrujenosti pilota. Vsak 
manever se izvaja tako dolgo, kot je predpisano za normalno delovanje. Krmiljenje rotorja 
na celotnem področju letenja, določenim s strani proizvajalca, je nastavljeno tako, da 
krmilno palico vlečemo proti sebi za znižanje hitrosti (hitrost pod hitrostjo trimanja) ter 
potiskamo od sebe za povečanje hitrosti nad hitrost trimanja. Pri spremembi hitrosti mora 
biti porast sile, ki se pojavi na palici, dovolj velik in pozitiven, da se pri spremembah 
hitrosti spreminja tudi sila na palici. Statična vzdolžna stabilnost mora biti preverjena za 
celotno področje obratovalne hitrosti, pri katerem želimo pridobiti certifikat. V primeru 
potrebnih dodatnih testov (testnih letov) za dinamično stabilnost je treba izvesti teste v 
dogovoru s pristojnimi organi. Upoštevani morajo biti naslednji pogoji: 
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‐ kritična masa in kritična lega masnega središča, 
‐ celotno področje moči motorja, 
‐ horizontalen let z zavoji do nagiba 30°, 
‐ nenadna nihanja se ne smejo pojaviti. 
Kratkotrajni nihaji morajo biti ne glede na nastavljeno moč motorja močno dušeni [8].  
 
 Prevlečeni let (CS-ULG 201) 3.3.2.
Hitrost v letu ne sme pasti pod minimalno hitrost letenja, določeno s strani proizvajalca, 
tako v režimu polne moči motorja kot v prostem teku. Pri izvajanju manevrov 
prevlečenega leta je izjemoma dovoljeno, saj se smatra kot normalni postopek. 
Pospeševanje v letu mora biti zagotovljeno s pomočjo povečanja moči motorja ali 
zmanjšanja vpadnega kota rotorja s potiskom krmilne palice rahlo od sebe. Pri velikih 
izgubah hitrosti se nam to vedno izraža z veliko izgubo višine, saj na račun te pridobimo 
potrebno hitrost [8].  
 
 Obremenitve in varnostni faktor (CS-ULG 303, CS-ULG 3.3.3.
301) 
Pri določanju trdnosti komponent letalnika upoštevamo zahtevano trdnost glede na najvišjo 
dopustno obremenitev oz. največje obremenitve, ki jih pričakujemo pri normalni uporabi. 
Maksimalno dopustno obremenitev je treba pomnožiti s predpisanim varnostnim 
faktorjem. Uporabijo se mejne dopustne obremenitve ob predpostavki, da ni bilo drugače 
predpisano. Sile upora, ki se pojavijo na žiroplanu, so glede na porazdeljene mase letalnika 
v ravnovesni legi z vztrajnostnimi silami. Pri modeliranju morajo biti sile porazdeljene 
tako, da predstavljajo dejansko razporeditev sil ali varnejši približek. V primeru velike 
spremembe pri razporeditvi notranjih in zunanjih sil zaradi predpostavljenih obremenitev 
je treba te upoštevati pri izdelavi [8].  
 
Upoštevan varnostni faktor je 1,5 ob predpostavki, da ni drugače zahtevano. V primerih, 
ko trdnost sestavnih delov ni natančno določena in se trdnost časovno zmanjšuje, 
povečamo varnostni faktor. Elementi žiroplana, ki niso opredeljeni v preglednici 3.2, 
morajo biti za vsak tip žiroplana obravnavani z dodatnim varnostnim faktorjem, ki je 
določen za posamezen element. Uporabna doba takšnih komponent mora biti jasno 





Preglednica 3.2: Varnostni faktorji [8]. 
Deli iz litin 2,0 
Spoji s sorniki 2,0 




Varnostni pas (pritrditev) 1,5 preobremenitev pri pristanku v 
sili 
Pletenice 2,0 
Spoji v krmilnih drogovih za izvrtine, 
obremenjene na bočni tlak 
3,3 
Spoji v krmilnih pletenicah za izvrtine, 
obremenjene na bočni tlak 
2,0 
Sadeži in varnostni pasovi 2,0 
 
 Trdnost in deformacije (CS-ULG 305) 3.3.4.
Dopustne obremenitve, ki se pojavijo med obratovanjem letalnika, ne smejo povzročiti 
poškodb ali trajnih deformacij na strukturi žiroplana. Pri obremenitvah, ki ne presegajo 
dopustnih obremenitev, se varnost delovanja ne zmanjšuje. V primeru skrajnih 
obremenitev je struktura letalnika zasnovana tako, da vzdrži obremenitve vsaj 3 sekunde 
pred porušitvijo. Dinamične obremenitvene teste se izvaja s simulacijo dejanskih 
obremenitvenih pogojev [8].  
 
 Obremenitve med letenjem (CS-ULG 321) 3.3.5.
Faktor preobremenitve pri žiroplanih v letu je faktor preobremenitve rotorja. S pomočjo 
ravnotežja v različnih režimih leta, ki so vnaprej določeni, mora proizvajalec ugotoviti, 
kakšen je dejanski preobremenitveni faktor. Izpolnitev zahtev glede obremenitev v letu je 
potrebna pri največji možni vzletni masi letalnika, pri dodatnih porazdelitvah bremena ter 
pri mejnem delovanju, določenim s priročnikom o letenju žiroplana [8].  
 
 Varnostni faktorji preobremenitve in varne 3.3.6.
preobremenitve (CS-ULG 337,CS-ULG 339 ) 
Maksimalni faktor obremenitve, ki se lahko pojavijo na žiroplanu, so +3,0 faktor pozitivne 
obremenitve in –1,0 faktor negativne obremenitve. Pri teh obremenitvah se izvedejo testi 
preobremenitev. Predpostavljeno je, da obremenitve, ki izhajajo iz uporabe varnih 
obremenitev, začnejo delovati na sredini vsakega rotorskega pesta in se porazdelijo v smeri 
krakov rotorja in dodatnih površin. Na vsak kritični pogoj prenašanja obremenitve, 
vključno z letenjem z in brez moči motorja, vpliva največje izmerjeno razmerje med 




 Faktorji preobremenitve zaradi vetra in navor motorja 3.3.7.
(CS-ULG 341, CS-ULG 361) 
Dimenzioniranje letalnika mora biti zasnovano tako, da v primeru sunkovitega vetra s 
hitrostjo 10 m/s v vertikalni smeri in gibanju od spodaj navzgor glede na žiroplan, tudi pri 
največji dovoljeni hitrosti ne povzroči nevarnosti preobremenitve. Dimenzioniranje nosilca 
motorja in pritrditev mora upoštevati spodnje zahteve: 
‐ prenesti mora navor, ki se pojavi pri maksimalni moči motorja pri vzletanju in 75% 
obremenitvenem faktorju +3,0; 
‐ prenesti mora navor, ki se pojavi pri maksimalni konstantni moči motorja in istočasnem 
delovanju pozitivnih obremenitev v varnih mejah uporabe, 
‐ upoštevanje mejnega navora, ki se določi s pomočjo preglednice 3.3 (množenje 
srednjega navora z varnostnim faktorjem) [8].  
Preglednica 3.3: Varnostni faktor pri različnih izvedbah motorja [8]. 
 Dvotaktni motor  Štiritaktni motor  
Število ciklov 1 2 3 4 5+ 1 2 3 4 5+ 
Varnostni faktor  6 3 2,5 1,5 1,33 8 4 3 2 1,33 
 
 Obremenitve krmilnih površin in varne moči vodenja 3.3.8.
(CS-ULG 391, CS-ULG 397) 
Deli, ki sestavljajo pogon krmilnih naprav in njihovo vpetje, morajo biti zasnovani tako, da 
prenesejo minimalno 125% obremenitev, navedenih v preglednici 3.4. Načrtovane 
obremenitve med obratovanjem ne smejo biti manjše kot 60% navedenih obremenitev v 
preglednici 3.4. Krmilne naprave za krmiljenje žiroplana okoli vzdolžne, prečne ali 
vertikalne osi ter krmilne naprave, ki sodelujejo pri letenju, izhajajo iz dovoljene sile na 
pogon s strani pilota, za varno krmiljenje letalnika, so navedene v spodnji preglednici [8]. 
 
Preglednica 3.4: Sile pri krmiljenju [8].  
Krmiljenje Sila pilota na 
pogon (N) 
Način prenosa sil  
Enostaven vzvodni sistem  
Pogon krmil za naklon (višina) 200 Poteg in potisk na palici  
Pogon krmil za nagib (nagib) 150 Stransko prečno gibanje palice 
Pogon krmil za zasuk (smer) 300 Potisk naprej na pedal smernega krmila 





 Dvojni pogon krmil (CS-ULG 399) 3.3.9.
Dvosedi žiroplani, ki so zasnovani tako, da imajo podvojena krmila, morajo omogočati 
sočasno krmiljenje v isti smeri ter sočasno krmiljenje v nasprotnih smereh. Pri krmiljenju v 
nasprotnih smereh je pogonsko krmilo obremenjeno s 75% sile, podane v preglednici 3.4 s 
strani obeh prisotnih pilotov [8].  
 
 Smerni stabilizatorji, krmilne površine, obremenitve na 3.3.10.
repu (CS-ULG 447, CS-ULG 413) 
Varno funkcioniranje vertikalnih in horizontalnih repnih površin pri maksimalnih 
obremenitvah, ki se pojavijo kot posledica zračnih in masnih sil, mora biti zagotovljeno v 
vseh možnih pogojih delovanja. Pri maksimalnih elastičnih povesih, ki se pojavijo pri 
pristankih na podvozje, kolesa in varnostni naslon repa, mora biti zagotovljena minimalno 
15 cm oddaljenost od tal v najekstremnejšem primeru. Pri izračunih za obremenitve na 
repu se izhaja iz predpostavke, da 75% maksimalnih obremenitev na krmilnih površinah 
deluje sočasno [8].  
 
 Pogoji pristajanja (CS-ULG 479) 3.3.11.
Žiroplan se v fazi pristajanja nahaja v poziciji letenja brez moči motorja. Pri glavnem 
podvozju je za navpične obremenitve na posamezno kolo predpisan faktor obremenitev 
2,0-kratnik teže letalnika, v povezavi z najslabšo kombinacijo obremenitev upora in 
stranskih obremenitev, ki znašajo do 0,5-kratnika teže letalnika za vsak primer. Pri 
vgrajenih zavornih sistemih je treba upoštevati obremenitveni faktor upora 0,8-kratnik teže 
letalnika. Pri nosnem kolesu je za navpične obremenitve na posamezno kolo predpisana 
obremenitev 1,5-kratnik teže letalnika, v povezavi z najslabšo kombinacijo obremenitev 
upora in stranskih obremenitev, ki znašajo do 0,5-kratnika teže letalnika za vsak primer. 
Struktura repnega kolesa mora biti zasnovana šibkeje kot sama struktura žiroplana, na 
katerem je nameščena [8].  
 
 Zahteve pri zasilnem pristanku (CS-ULG 561) 3.3.12.
V primeru zasilnega pristanka je žiroplan lahko poškodovan, vendar mora zaščititi pilota in 
potnika, kot je predpisano v predpisih gradnje letalnika. Dovoljena je deformacija strukture 
žiroplana do te mere, da ob primeru lažjih zasilnih pristankov zagotavlja veliko verjetnost 
izogibanja težjim telesnim poškodbam pilota in/ali potnika [8].  
 
Struktura letalnika mora biti zasnovana in izdelana tako, da zagotavlja: 
‐ da so udeleženci pri zasilnem pristanku maksimalno izpostavljeni naslednjim 
obremenitvenim faktorjem, in sicer navzgor 4,5, naprej 9,0, v stran 3,0, navzdol 4,5. 
‐ da mora biti na dodatne obremenitve zasnovana tudi posoda za gorivo, ki mora brez 
puščanja goriva zdržati zgoraj napisane pojemke.  
‐ da žiroplani z motorjem, nameščenim za posadko, prenesejo obremenitve s prenosom 
pojemkov na strukturo letalnika, pri čemer se struktura lahko deformira [8].  
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 Rotor (CS-ULG 653) 3.3.13.
Kraki rotorja, ki se uporabljajo na žiroplanih, morajo imeti odprtine, ki omogočajo 
izravnavanje notranjega tlaka, ki se pojavi v kraku. Pri snovanju morajo biti predvidene 
odprtine in oblika, ki omogoča odtok morebitne vode iz kraka. Pri zračno neprepustno 
zaprtih krakih rotorja, ki so zmožni prenesti največjo pričakovano silo zaradi razlike tlaka 
med delovanjem, takšni ukrepi niso potrebni. Kraki in celotni rotorji morajo imeti kar se da 
usklajene mase in s tem preprečijo prekomerna nihanja ter frfotanje (angl. flutter)  pri vsaki 
hitrosti do največje hitrosti letalnika. Razdalja med posameznimi deli žiroplana in kraki 
rotorja mora biti zadostna, da se prepreči dotikanje krakov rotorja in drugih delov letalnika 
med obratovanjem [8].  
 Sistem predrotacije rotorja (CS-ULG 917) 3.3.14.
Sistem predrotacije omogoča predrotacijo rotorja pred vzletom žiroplana. Pridobljeno 
število vrtljajev rotorja je nekoliko manjše od vrtljajev, ki so potrebni za vzlet, oziroma 
enako ali večje. Dolžina vzletne razdalje se v tem primeru bistveno skrajša. Če načrtuje 
prosilec vgradnjo predrotacije, je treba zagotoviti varnost delovanja, obratovalno varnost in 
varnost v primeru napačnega posluževanja. Sistem predrotacije je poganjan s strani 
motorja žiroplana, preko prenosnih elementov, ki služijo pogonu rotorja. Prenosni elementi 
morajo biti izdelani za predvidene prenose moči. Sklopka, ki služi pogonu rotorja, je 
zasnovana s funkcijo prekinitve med pogonom in rotorjem, ko so doseženi potrebni vrtljaji. 
Aktivacija predrotacije je izvedena s strani pilota. Pravilna in varna zmožnost delovanja 







4. Splošne značilnosti 
Obstaja več tipov žiroplanov. Prve verzije letalnikov so imele motor in propeler na 
sprednjem delu, kar je povzročilo vleko žiroplana naprej. Navadno so imeli majhna krila, 
ki so služila za boljše ravnotežje. Večina žiroplanov danes deluje na način potiska, kar 
pomeni, da sta propeler in motor nameščena za pilotom ali potnikom in potiskata letalnik 
naprej. Najkompleksnejši tip žiroplana ima zmožnost vertikalnega vzletanja. Letalnik s to 
značilnostjo ima rotor s prilagodljivim naklonom krakov in ima zmožnost uporabe motorja 
za vrtenje rotorja na tleh. Kraki rotorja so obrnjeni ravno, tako da ne omogočajo vzgona, in 
motor se uporabi, da zavrti rotor do potrebnih vrtljajev. Ko je žiroplan pripravljen za vzlet, 
je stik motorja z rotorjem prekinjen in nastaviti je treba zahtevan nagib krakov rotorja. 
Rotor je pripravljen na dvig. Kinetična energija, ki je shranjena v rotorju, dvigne letalnik 
nekaj metrov od tal. Za tem je uporabljen  konvencionalen propeler, ki da letalniku 
horizontalno zračno hitrost, preden se hitrost negnanega rotorja preveč zniža, da bi žiroplan 
ostal v zraku [9].  
 
4.1. Primerjava žiroplana, helikopterja in letala 
V osnovi ima žiroplan enostavnejšo konstrukcijo kot helikopter in ima tudi poenostavljen 
rotor. Na helikopterju rotor deluje na pogon, kar zagotavlja vzgon letalnika in njegov 
potisk. Rotor helikopterja v osnovi deluje kot velik propeler s spremenljivim kotom. Zrak 
pride v stik z rotorjem od zgoraj, kar helikopterju daje značilno obnašanje med letom, z 
nosom rahlo proti tlom. Pogonski rotor pospešuje zračne mase proti tlom. Pri žiroplanih 
rotor ni gnan in zagotavlja samo vzgon. Pogon–potisk žiroplana je dosežen s 
konvencionalnim propelerjem. V tem primeru zrak na rotor prihaja od spodaj, zato ima 
letalnik rahlo dvignjen nos. Ko se zrak giblje skozi rotor, se le-ta poganja in s tem vzdržuje 
konstantne vrtljaje rotorja. To je poznano kot avtorotacija. Na helikopterjih pride do 
avtorotacije samo, kadar motorji nehajo delovati. Pri  žiroplanih je avtorotacija stalna in 
prestavlja naraven način letenja z ali brez moči motorja [10].  
 
Za začetek avtorotacije mora žiroplan, ko je ustavljen in na tleh, pred poletom izvesti 
predrotacijo rotorja, dokler ne doseže zadostnega števila vrtljajev. S tem si zagotovi vzgon 
po kratki vožnji po tleh. Ko doseže zadostno število vrtljajev, proces poteka avtomatsko in 
kombinacija relativnega toka zraka ter teže zagotovijo stalno rotacijo rotorja in posledično 
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vzgon letalnika. Število vrtljajev se avtomatsko spreminja in zagotavlja, da je zagotovljena 
zadostna količina vrtljajev skozi vse faze leta [10].  
 
Preglednica 4.1: Bistvene razlike med žiroplanom, helikopterjem in letalom. 
Žiroplan Helikopter Letalo 
Ne more lebdeti Lahko lebdi Ne more lebdeti 
Ne more vzleteti 
vertikalno 
Lahko vzleti vertikalno Ne more vzleteti 
vertikalno 




Ne more pristati 
vertikalno 
Potrebuje zelo kratko 
vzletno stezo 
Ne potrebuje vzletne 
steze 
Potrebuje vzletno stezo 
Za pristanek potrebna 
kratka steza 













Težaven za pilotiranje Enostavneje pilotiranje 
kot helikopter 










Cenejši kot helikopter Navadno visoke cene Malo cenejši od 
žiroplana 
Potrebuje več energije 





energije kot žiroplan 
 
Pomembna značilnost žiroplanov je njihova zmožnost letenja pri zelo nizkih hitrostih, pri 
čemer ne izgubijo vzgona (nikoli ne pride do zloma vzgona, saj se kraki rotorja vrtijo 
zaradi avtorotacije). Količina vzgona, ki je proizvedena zaradi toka zraka preko krakov, je 
proporcionalna relativni hitrosti, s katero se premika skozi zrak, in vpadnemu kotu. 
Žiroplani lahko letijo že pri hitrostih 25 km/h. Da lahko letalo leti počasneje, mora 
povečati vpadni kot, pri katerem leti, s čimer se ustvari več vzgona. Na določeni točki ta 
kot postane prevelik, to je kritični vpadni kot, zrak neha teči gladko preko krila, ampak se 
odcepi od krila in zato krilo izgubi vzgon. Kadar se to zgodi, letalo lahko pade v zvrt. 
Medtem ko pri žiroplanih hitrost pade do hitrosti, nižje od potrebne za avtorotacijo, vzgon 
ni izgubljen, namesto tega vrtenje rotorja pojema. Ker se rotor še vedno vrti, še vedno 
ustvarja del vzgona, rezultat tega je, da žiroplan izgublja višino počasneje in ne pade v zvrt 
kot letalo. Vendar pa te prednosti niso brez slabosti. Kljub temu da rotor proizvede manjši 
upor, kot velika krila letal, proizvedejo večji upor kot majhna krila pri letalih z višjimi 
hitrostmi. Tako žiroplani ustvarijo večji upor kot letala primerljivih velikosti pri enakih ali 
višjih hitrostih leta. Prav tako zaradi tega upora žiroplani niso primerni za letenje na dolge 
razdalje pri visokih hitrostih. Žiroplani imajo veliko širše območje hitrosti, pri katerih 




Žiroplani so v primerjavi s helikopterji enostavni, hitri in lažji. Rotor helikopterja mora biti 
do določene stopnje kompleksen, saj proizvaja vzgon, potisk in krmili gibanje helikopterja. 
Žiroplan prav tako za krmiljenje uporablja rotor, vendar pa ne potrebuje kolektiva, ki pri 
helikopterju služi za spreminjanje vpadnega kota krakov rotorja. Nekateri kompleksni 
žiroplani imajo kolektiv, vendar ni nujen predvsem za manjše letalnike. To zmanjša 
kompleksnost sistema in težo. Teža žiroplana je zmanjšana tudi s pomočjo rotorja, ki ni 
gnan med letenjem. Za pogon rotorja pri letenju je običajno potrebno, da je ta povezan z 
motorjem preko gredi in reduktorja. Ti deli morajo biti dovolj močni, da prenesejo vrtilni 
moment, ki vrti rotor, in s tem dodajo težo letalniku. V primeru, kadar so žiroplani 
dizajnirani na način, da imajo sistem za predrotacijo rotorja, ti sistemi niso tako robustni 
kot v helikopterju, saj jim ni treba prenesti tako velikih navorov [9].  
 
Pri rotacijskih letalnikih je za ohranjanje ravnotežja treba ustvariti enak vzgon na obeh 
straneh diska rotorja, tako napredujočih kot nazadujočih krakih. Napredujoč krak, ki se 
giblje v smeri leta letalnika, ima višjo hitrost kot nazadujoč. Torej za enako količino 
vzgona mora biti nazadujoč krak pod višjim vpadnim kotom kot napredujoč. To je 
omejevalen faktor tako za žiroplane kot helikopterje. Ker helikopter ustvari več sile z 
rotorjem, se s tem problemom sooči pri nižjih hitrostih kot žiroplan, kar žiroplanom v 
teoriji dovoljuje letenje z višjo hitrostjo. Prednost helikopterja je tudi ta, da ima sposobnost 
lebdenja. Za ohranjanje avtorotacije je potrebno gibanje naprej, kar pomeni, da se mora 
žiroplan premikati z določeno hitrostjo za zagotovitev konstantne višine. Helikopter lahko 
z izkušenim pilotom prosto lebdi. Lebdenje je zelo pomembno za mnoge naloge, ki se 
opravljajo s helikopterji, predvsem za reševanje [9].  
 
Žiroplani so bolj varni v primeru odpovedi motorja. Če se motor pri žiroplanu ustavi, je to 
enako, kot da bi le-ta letel počasi. Letalnik se počasi spušča, dokler ne doseže tal. Dejstvo 
je, da je postopek za pristanek žiroplana po napaki na motorju popolnoma enak, kot je 
postopek za pristanek pod normalnimi pogoji. Kadar motor v letalu neha delovati, mora 
pilot drsno leteti vse do pristanka. Piloti te skrajne primere trenirajo, vendar takšen 
pristanek potrebuje izredno veliko znanja, izkušenj in primeren teren za pristanek. Tudi 
helikopterji imajo zahteven postopek za primer odpovedi motorja. Aerodinamične sile med 
letom naprej delujejo tako, da upočasnjujejo rotor. Kakor hitro se motor ugasne in neha 
proizvajati energijo za rotor, bodo sile ustavile delovanje rotorja veliko hitreje, kot se to 
zgodi pri žiroplanu. Pilot takoj po odpovedi motorja postavi helikopter v položaj, možen za 
avtorotacijo. Ker helikopterji niso zasnovani tako, da bi prenesli avtorotacijske pristanke, 
je zelo velika nevarnost napake in velika možnost, da ob pristanku rep zadane tla. Še večja 
nevarnost je režim leta, znan kot  cona smrti (angl. dead man's area), kjer helikopter, ki je 
prenizko in prepočasen, ne bo imel dovolj časa za vzpostavitev avtorotacije in bo 
posledično padel na tla [9].  
 
4.2. Kako žiroplani delujejo 
Tako kot helikopter, je tudi žiroplan letalnik z rotacijskimi površinami, kar pomeni, da ima 
rotor, ki proizvede vzgon, namesto kril, kot je to značilno pri konvencionalnih letalih. V 
nasprotju s helikopterjem, rotor žiroplana ni poganjan s strani motorja. Za njegovo vrtenje 
so krive aerodinamične sile zaradi fenomena, imenovanega avtorotacija. Ker rotor ni 
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poganjan, potrebujejo žiroplani ločen vir za pogon. Navadno se za to uporabijo propelerski 
motorji, mogoče je uporabiti tudi reaktivne [1]. 
 
 
Slika 4.1: Vektorski prikaz avtorotacije žiroplana [1]. 
 
Slika 4.1 prikazuje avtorotacijo. Vektorska skica spodaj desno na sliki 4.1 prikazuje 
povezavo relativne hitrosti toka zraka z rotorjem. Zaradi vrtenja rotorja, nastaja relativen 
tok zraka, kar je na sliki 4.1 označeno kot relativna hitrost zraka zaradi gibanja rotorja. 
Relativna hitrost zraka nastane zaradi gibanja letalnika naprej. Pri tem je rotor usmerjen 
tako, da je ravnina rotacije pod rahlim kotom v primerjavi s smerjo gibanja letalnika. Vsota 
teh dveh vektorjev je označena kot rezultanta relativne hitrosti toka zraka. Pri avtorotaciji 
je rezultanta teh sil pred osjo rotacije, kar pomeni da se poleg vzgona pojavi tudi sila, ki 
vleče rotor naprej. To je v velikem nasprotju z rotorjem pri helikopterju v letenju naprej. 
Helikopter dobi vlečno silo s premikom naklona rotorja naprej. To povzroči, da se 
relativen tok zraka zaradi premikanja letalnika, premika navzdol preko rotorja, namesto 





Slika 4.2: Vektorska slika sil na krake rotorja [1]. 
 
Slika 4.2 prikazuje podroben vektorski prikaz sil na en krak rotorja. Na sliki 4.2 so skupaj 
prikazane sile in hitrosti. Prikazane sile in hitrosti so naslednje: 
‐ d𝐿 je delna sila vzgona, 
‐ d𝐷 je delna sila upora, 
‐ d𝑅 je delna rezultanta sil, 
‐ 𝛺𝑇 je hitrost zaradi vrtenja rotorja, 
‐ 𝑉´ je hitrost letalnika, 
‐ 𝑊 je rezultirajoča hitrost na elementu kraka, 
‐ 𝛩 je kot kraka glede na ravnino rotacije, 
‐ 𝛷 je sprememba kota zaradi hitrosti letalnika, 
‐ 𝛼 je vpadni kot kraka[1].  
 
Treba je opozoriti, da bo 𝛺𝑇, hitrost zaradi vrtenja rotorja, drugačna in je odvisna od tega, 
na katerem polmeru je rotor merjen. 𝛺𝑇 bo večji čisto na koncu rotorja in bo nič na osi 
rotacije. Če imamo to v mislih, slika 4.3 pokaže, kako se relativna hitrost 𝑊 spreminja na 
različnih pozicijah kraka in kakšen vpliv ima na tok zraka [1].  
 
 




Proti samemu korenu kraka je vpadni kot prevelik, zato je ta del kraka v območju zloma 
vzgona. Malo dlje od korena kraka je rezultanta sil pomaknjena naprej od osi rotacije, kar 
pomeni da pospešuje rotor, medtem ko se proti konici rezultanta sil pomakne nazaj od osi 
rotacije in s tem upočasnjuje rotor. V stabilnem letu se pospeševalna in zavirajoča sila med 
seboj na rotorju izničita in rotor se vrti z danimi vrtljaji na minuto. Kadar se pogoji na 
rotorju spremenijo (pilot izvaja različne manevre), je rotor lahko pospešen ali hitrost 
vrtenja pojema, vendar hitro najde ravnotežno stanje pri novem številu vrtljajev. Dodati je 
treba tudi to, da ko se pojavi dodaten vektor hitrosti naprej, potem 𝑉´ vektor ni več 
usmerjen naravnost navzgor. Dobimo še hitrost vzporedno z ravnino rotorja. To zmanjša 
vpadni kot na napredujočem kraku (tisti, ki se glede na letalnik giba naprej) in poveča 
vpadni kot na nazadujočem kraku (tisti, ki se glede na letalnik giba nazaj). Ker so kraki 
togo vpeti se vplivi prenesejo od napredujočega na pojemajoč krak pri nagibnem 
dvokrakem rotorju (angl. titering rotor) [1].   
 Karakteristike med letom  4.2.1.
Pravilno pilotirani žiroplani so varni, saj zaradi konstantnega vrtenja rotorja ne pride do 
zloma vzgona, kot pride pri letalih, ki letijo s premajhno hitrostjo. Če hitrost pade pod 
minimalno (za horizontalni let), se žiroplan začne spuščati. Ker je rotor v avtorotaciji, še 
vedno ustvarja vzgon, potreben za varno spuščanje. Vertikalni pristanek v takšnem primeru 
za večino žiroplanov ni nevaren. Slabost, ki se pojavlja pri določenih tipih žiroplanov, je 
nestabilnost okoli prečne osi (angl. pitch instability). Stabilnost okoli prečne osi je lahko 
problem zaradi izgube krmiljenja nad rotorjem pri negativnem faktorju obremenitev. 
Negativne sile povzročijo razbremenitev rotorja, kar privede do izgube sposobnosti 
krmiljenja. Leteči žiroplan visi pod rotorjem zelo podobno kot predmet, ki visi na vrvici. 
Dokler letalnik visi pod rotorjem, je stabilnost vzdrževana, v trenutku negativnega faktorja 
obremenitev, hitrost rotorja začne padati in sil, potrebnih za stabilizacijo ni več. Negativen 
faktor obremenitev se lahko pojavijo, če pilot povzroči nihanje s prehitrim premikanjem 
krmilne palice naprej in nazaj. Primer takšnega letenja je, ko pilot naklon letala (angl. 
pitch) spremeni prehitro in premočno, nato pa želi naklon vrniti v prvotno lego. Pri 
popravljanju naklona se velikokrat zgodi prevelika korekcija, kar povzroča nestabilnost.  
 
Nevarnost predstavlja tudi obrat na nos zaradi povečanja moči (angl. Power Push-Over 
(PPO)). Vertikalna hitrost žiroplana je direktno vezana na hitrost leta (hitrost vzpenjanja, 
spuščanja). Če povečamo hitrost leta, se nam poveča hitrost vzpenjanja. Za vzdrževanje 
horizontalnega leta pri velikih močeh motorja in posledično velikih hitrostih mora pilot 
postaviti rotor naprej (zmanjšati vpadni kot krakov) za preprečitev vzpenjanja. Ker postane 
rotor skoraj horizontalen, postanejo krmila veliko bolj občutljiva. Prevelik premik palice 
naprej lahko povzroči, da se rotor žiroplana usmeri proti tlom. Pri takšnem dogodku se 
pojavijo negativne sile na rotor, ki povzročijo padec hitrosti vrtenja rotorja in s tem izgubo 
vzgona. Zaradi potiska propelerja se žiroplan obrne na nos in začne nekontrolirano 
izgubljati višino. Pri popolnem PPO je nemogoče ohraniti nadzor nad letalnikom. Dva 
faktorja lahko vodita do nestabilnosti okoli prečne osi: premajhen horizontalni stabilizator 
na prekratkem repu in propeler z visoko potisno linijo (linija potiska propelerja je nad 
težiščem letalnika), ki destabilizira ravnotežje sil. Velik horizontalni stabilizator, ki je 
nameščen tako, da tok zraka iz propelerja teče preko njega, bo zmanjšal nagnjenost k 
prevrnitvi zaradi nepravilnega krmiljenja letalnika. Če imamo propeler z visoko potisno 
linijo, ima žiroplan tendenco nagiba naprej (navzdol proti tlom) pri velikem povečanju 
moči motorja. Pri propelerjih z nizko potisno linijo ima letalnik tendenco nagiba navzgor, 
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kar pa ni nevarno. Težko je narediti žiroplan z nizko potisno linijo, vendar pa proizvajalci 
strmijo k temu, da je linija čim bližje težišču. 
 
 Omejitve hitrosti rotacijskih letalnikov 4.2.2.
Rotacijski letalniki ne morejo leteti tako hitro kot letala. Vrteči se rotor ustvarja veliko 
upora. Upor je proporcionalen frekvenci vrtenja rotorja na tretjo potenco, kar pomeni, da 
počasneje kot se rotor vrti, manj upora se ustvari. Za konvencionalne letalnike z rotorji 
obstaja zgornja meja, kako počasi se rotor lahko vrti. Da letalnik ostane v ravnotežju, je 
pomembno, da obe strani rotorja ustvarita enako količino vzgona. Dva velika razloga za to 
sta strukturni in dinamični. Če je na eni strani rotorja več vzgona kot na drugi, se ustvari 
večji moment, katerega obremenitev bi morala prenesti glava rotorja (povečanje teže). 
Vendar tudi če bi bil rotor dovolj močen, bi se zaradi vztrajnostnega momenta žiroplan 
začel vrteti v smer, kjer je ustvarjenega manj vzgona [11].  
 
Pri majhnih hitrostih to ne predstavlja večjega problema. Vse strani rotorja se soočijo s 
približno istim tokom zraka, kar pomeni, da se ustvari enak vzgon. Ko pa se letalnik enkrat 
začne gibati, hitrostna komponenta, ustvarjena zaradi hitrosti žiroplana, naprej povzroči, da 
se zračni tok na nazadujoče krake začne zmanjševati. Da se ohrani ravnotežno stanje, je 
vpadni kot krakov spremenjen. Kot napredujočega kraka je zmanjšan, nazadujočega pa 
povečan. To delovanje krakov je lahko nadzorovano tudi ciklično. V letalniku, ki ima 
ciklično kontrolo naklona, se naklon krakov spreminja z vsakim vrtljajem. Kraki so 
pritrjeni na tečajih, ki jim omogočajo do neke meje prosto gibanje gor in dol glede na 
trenutni vzgon. Napredujoči krak zaniha navzgor (zaradi povečane relativne hitrosti 
dotekajočega zraka, se poveča vzgon na kraku) in nazadujoči krak zaniha navzdol (angl. 
flapping). Sprememba v zračnem toku zaradi prisotnosti nihanja krakov povzroči 
spremembo vpadnega kota kraka (pri večjem vpadnem kotu se poleg povečanega vzgona 
poveča tudi upor, kar povzroči ravnovesje), kar ohranja žiroplan in vzgon v ravnotežju 
[11]. 
 
Torej zaradi zmanjšanega toka zraka preko nazadujočih krakov mora biti povečan vpadni 
kot, da je s tem dosežena kompenzacija. Lahko pride tudi do točke, kjer kot ne more biti 
povečan dovolj, da bi se ustvarilo dovolj vzgona. Na kraku pride do zloma vzgona, ker je 
pod prevelikim vpadnim kotom. Vendar s povečanjem vrtljajev rotorja povečamo hitrost 
zraka preko nazadujočih krakov. S tem ustvarimo več vzgona pri nižjem vpadnem kotu in 
tako ohranimo ravnotežje. Zaradi velikega upora ti letalniki niso primerni za velike hitrosti. 
Pri žiroplanih lahko na določeni točki upor narašča zelo hitro. Spomnimo, da je hitrost 
zraka preko vsakega kraka vektorska vsota hitrosti rotorja in hitrosti letalnika. To je tisto 
kar zmanjšuje hitrost pretoka zraka preko nazadujočih krakov in viša hitrost zraka na 
napredujočih krakih. Zaradi visokega števila vrtljajev rotorja, z namenom, da se zadosti 
dovolj velika količina zračnega toka preko nazadujočih krakov, potujejo napredujoči kraki 
veliko hitreje kot celoten letalnik. Hitrost zvoka dosežejo konci krakov veliko hitreje kot 
letalnik. Preden se dejansko ustvari nadzvočna hitrost, se ustvarijo lokalni žepi zraka, ki 
dosežejo nadzvočni tok. Nadzvočni tok zelo poveča upor na rotorju. Ne samo da to privede 
do še večjega upora na letalniku, treba je več moči in energije za delovanje rotorja. Na sliki 
4.4 je prikazana hitrost krakov. Uradni hitrostni rekord za žiroplane je 207,7 km/h, ki je bil 
postavljen leta 2002. Rekordna hitrost helikopterja je 400,87 km/h. Najdaljša preletena 





Slika 4.4: Prikaz zvočne hitrosti na krakih [12]. 
4.3. Aerodinamika žiroplanov 
Zrak na krake žiroplana priteka od spodaj, na helikopterju pa od zgoraj kot prikazuje slika 
4.5. Sile, ki se ustvarijo med avtorotacijo, vrtijo krake in ustvarijo vzgon. Pri normalnih 
pogojih deluje rotor žiroplana ves čas kot rotor helikopterja, kadar temu odpove motor in 
leti s pomočjo avtorotacije [10].  
 
 
Slika 4.5: Zračni tok preko rotorja žiroplana je nasproten zračnemu toku preko rotorja helikopterja, 
ki ga poganja motor [10]. 
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 Vertikalna avtorotacija 4.3.1.
Med vertikalno avtorotacijo imata glavni pomen dve komponenti hitrosti zraka, 
komponenta spuščanja ter horizontalna komponenta vetra, zaradi česar zrak priteka na 
krake in jih vrti [13]. 
 
 
Slika 4.6: Pri vertikalni avtorotaciji se tok zraka, povzročen od vrtenja rotorja, združi s tokom 
zraka, ki prihaja navzgor (komponenta spuščanja), kar skupaj tvori relativni tok zraka na rotor [13]. 
 
Prva komponenta je tok zraka navzgor skozi rotor. Ta komponenta je dokaj konstantna za 
konstantne pogoje leta. Druga komponenta je hitrost zraka zaradi vrtenja krakov. Ta 
komponenta hitrosti se zelo spreminja, saj je odvisna od tega, koliko stran od centra vrtenja 
je izmerjena. Na primer: premer rotorja je 7,62 m in se vrti z vrtljaji 300 min
-1
. Na 
oddaljenosti 30 cm je rotacijska hitrost kraka 34 km/h in hitrost na konici kraka z istim 
številom vrtljajev je enaka 431 km/h, kar prikazuje slika 4.7. Rezultat je večja hitrost 
relativnega toka zraka, zaradi česar zrak na rotor prihaja pod manjšim kotom [10].  
 
 
Slika 4.7: Ko se premikamo stran od osi vrtenja, se rotacijska hitrost povečuje, rezultat česar je 
višja relativna hitrost toka zraka na krak [10]. 
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 Območje kroženja rotorja 4.3.2.
Za aerodinamične površine je značilno, da je vzgon, ki ga povzročijo, pravokoten na 
relativno smer pritekajočega zraka. Ker se relativna hitrost zraka na krakih rotorja 
spreminja od večjega vpadnega kota ob osi vrtenja do manjšega vpadnega kota na 
zunanjem robu vrtenja, ima ustvarjen vzgon višjo horizontalno komponento v središču in 
višjo vertikalno komponento na konicah krakov. To ustvari značilna polja na območju 
vrtenja, zaradi česar so posledično prisotne sile, ki so potrebne za let s pomočjo 
avtorotacije. Avtorotacijsko območje ali gonilno območje, ustvari totalno aerodinamično 
silo napredujoče komponente, ki preseže ves vzvraten upor in ohranja vrtenje rotorja. 
Območje propelerja ali gnano območje ustvari totalno aerodinamično silo z višjo 
vertikalno komponento, zaradi česar lahko žiroplan ostane v zraku [10].  
 
Ob osi vrtenja pa je tako imenovano zavirajoče območje (območje zloma vzgona) 
prikazano na sliki 4.8, kjer je vrtilna komponenta relativnega zraka tako nizka, da je 
rezultirajoča komponenta vpadnega kota v območju zloma vzgona profila kraka. To 
območje ustvari upor proti smeri vrtenja. Upor mora biti premagan s strani sil, ki 
omogočajo napredovanje v gonilnem območju rotorja [10].  
 
Slika 4.8: (a) Prikaz območij rotorja in pripadajočih sil med vertikalno avtorotacijo žiroplana. (b) 
Prikaz območij rotorja in pripadajočih sil med horizontalnim letom žiroplana na sliki desno. 
 
 Avtorotacija pri letu naprej 4.3.3.
Avtorotacija je mogoča tudi pri horizontalnem letu naprej. Potisk je ustvarjen s strani 
motorja in propelerja, definiran pa je kot komponenta sile propelerja, ki je vzporedna z 
relativnim tokom zraka. Tako kot vse sile deluje na letalnik tudi potisk okoli težišča. Glede 
na to, kje je sila potiska aplicirana glede na težišče letalnika, je relativno majhna 
komponenta sile lahko pravokotna na relativen tok zraka, kar se lahko doda k sili vzgona 
ali teže. Zagotovljen mora biti zadosten vpadni kot krakov rotorja, tako da komponenta 
relativnega toka zraka v smeri navzgor skozi krake povzroča avtorotacijo rotorja. V čistem 
vertikalnem spuščanju so vpadni koti ravnine konic krakov in ravnine pesta (glave rotorja) 
v bistvu 90°, rezultanta vetra je v tem primeru pravokotna na krak rotorja. S povečevanjem 
(a)                                                                                   (b) 
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hitrosti leta, se mora kot ravnine pesta glede na relativni tok zraka postopoma zmanjševati, 
da s tem zagotavlja režim avtorotacije. Pri večjih hitrostih mora rotor obratovati pri 
majhnih vpadnih kotih, da zagotavlja dovolj vzgona v avtorotaciji. Večje hitrosti leta in 
preveliki vpadni koti, ustvarijo velik vzgon, ki posledično sili žiroplan v vzpenjanje. Kot 
ravnine konic krakov je pomaknjen nazaj, vendar ni enak vpadnemu kotu ravnine pesta, 
zaradi dviganja in spuščanja krakov (flapping). Naravna težnja po ustvarjanju vzdolžnega 
dviganja in spuščanja krakov, pri večjih hitrostih povečuje komponento hitrosti navzgor 
skozi krake, kar pomeni relativno majhne kote ravnine pesta (slika 4.9). Ravnina konic 
krakov ima pozitivne vpadne kote podobno kot krilo na letalu v takšnih pogojih [13].  
 
 
Slika 4.9: Prikaz ravnine pesta in ravnine kenic krakov pri vpadnih kotih v avtorotaciji[13]. 
 
Ob gibanju naprej skozi zrak je napredovalna hitrost letalnika dodana k relativni hitrosti 
zraka, ki deluje na napredujoče krake, in odvzeta od relativne hitrosti zraka, ki deluje na 
nazadujoče krake. Da se prepreči neenakomeren vzgon na obeh straneh rotorja, se na 
napredujočih krakih zmanjša vpadni kot posledica dviga kraka, na nazadujočih pa se 
poveča vpadni kot kot posledica spusta kraka. Nižji vpadni kot na napredujočih krakih 
povzroči, da se del kraka giblje v gnanem območju, medtem ko višji vpadni kot na 
nazadujočih krakih povzroči, da se del kraka giblje v pogonskem območju vrtenja. To 
vpliva na premik pogonskega območja na rotorju v smeri nazadujočega kraka, kar je 
direktno povezano z napredujočo hitrostjo letalnika. Princip je prikazan na sliki 4.10 [10].  
 
 
Slika 4.10: Prikaz delujočih sil in premik con vrtenja rotorja pri napredujočem horizontalnem 
avtorotacijskem letu [13]. 
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 Vzvraten tok  4.3.4.
Na rotorskem sistemu pri napredujočem letu se pojavi vzvraten tok ob središču rotorja na 
strani nazadujočih krakov. To je rezultat hitrosti leta letalnika, ki presega rotacijsko hitrost, 
ki jo ustvarijo kraki.  Na primer: 60 cm stran od osi vrtenja, in z vrtilno hitrostjo rotorja 
300 min
-1
 je hitrost kraka 19 m/s. Če letalnik leti s hitrostjo 19 m/s, napredujoča hitrost 
letalnika pravzaprav negira rotacijsko hitrost na umikajočem kraku (na oddaljenosti 60 
cm). Ob premiku proti osi vrtenja na umikajočih krakih napredujoča hitrost letalnika vedno 
bolj presega rotacijsko hitrost. To ustvari tok zraka, ki zadane nazadujoči del rotorja, s 
hitrostjo, ki se proti osi vrtenja povečuje. Velikost območja, ki občuti obraten tok, je 
odvisna od hitrosti leta letalnika, kjer večja hitrost povzroči širše območje obratnega toka. 
Do neke stopnje ima na velikost območja vpliv tudi rotacijska hitrost rotorja. Kadar sistem 
deluje pri nižjih vrtljajih je bolj dovzeten za obraten tok, kar pomeni, da kraki dobijo večjo 
količino toka od zadaj in močneje izkusijo ta vpliv [10].  
 
 Zaviranje nazadujočih krakov 4.3.5.
Zlom vzgona na nazadujočih krakih se pri žiroplanu v primerjavi s helikopterjem razlikuje 
po tem, da se pri žiroplanu pojavi na 20–40% oddaljenosti od osi vrtenja, pri helikopterju 
pa se to zgodi na konicah rotorja. Ker žiroplan deluje s pomočjo avtorotacije, se pri letu 
naprej pojavi območje zloma vzgona, ki je v notranjosti diska rotorja nad nazadujočimi 
kraki. Ko se hitrost leta poveča, se poveča tudi vpadni kot nazadujočih krakov, z namenom 
preprečitve nesimetričnega vzgona. Območje zloma vzgona se premakne proti zunanjemu 
delu nazadujočih krakov. Zaradi območja zloma vzgona bolj proti središču rotorja in ne na 
konicah, kot je to pri helikopterju, je ustvarjeno manjše neravnotežje sil okoli težišča. Kot 
rezultat tega se lahko čutijo povečane vibracije, vendar se ne pojavi večji nagib letalnika 
ali težnja po obračanju. Žiroplan ustvari vzgon z rotorjem in potisk direktno z motorjem 
preko propelerja. Sila, ki jo proizvede rotor žiroplana, je lahko razdeljena na dve 
komponenti: vzgon rotorja in upor rotorja (slika 4.11). Komponenta sile rotorja, ki je 
pravokotna na kot leta, je vzgon rotorja. Komponenta, ki je s smerjo leta vzporedna, je 
upor. Za celoten upor letalnika, je treba k temu uporu dodati tudi upor trupa letalnika [10].  
 
 
Slika 4.11: Nasprotno kot pri helikopterju se pri gnanem letu naprej rezultanta sil pri žiroplanu 
pojavi v vzvratni smeri [13]. 
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 Vzgon in upor rotorja 4.3.6.
Silo vzgona lahko na enostaven način opišemo kot silo, ki je potrebna, da podpira težo 
letalnika. Kadar aerodinamične površine ustvarijo vzgon, je ustvarjen induciran upor. Za 
dosežen največji vzgon in najmanjši upor za določeno aerodinamično površino je v 
največji meri odvisen vpadni kot vrtenja rotorja. Kljub vsemu razvoju rotorja in njegovih 
komponent, še ne delujejo na način, da bi zagotavljali najbolj učinkovit vpadni kot skozi 
celoten let. Dodatno pa mora tudi sistem rotorja ostati v vpadnih kotih avtorotacije, da 
ohranja vrtenje z namenom ustvarjanja vzgona. Nekateri žiroplani uporabljajo manjša 
krilca za ustvarjanje vzgona, kadar delujejo na višjih hitrostih leta. Vzgon, ki ga ustvarijo 
krilca, lahko dopolnjuje ali pa v celoti nadomesti vzgon rotorja, saj ustvari veliko manj 
induciranega upora [10].  
 
Skupna sila upora rotorja je vsota vseh uporov, ki se pojavljajo na vsakem kraku v vseh 
položajih. Vsi kraki prispeva k skupni sili, ki je odvisna od hitrosti in vpadnega kota kraka. 
Ko se rotor vrti, se ustvarjajo hitre spremembe na aerodinamičnih površinah, ki so odvisne 
od pozicije znotraj diska rotorja, hitrosti vrtenja rotorja in hitrosti žiroplana. Sprememba 
kota diska rotorja vpliva na spremembe v skupnem uporu rotorja [10].  
 
Sila upora rotorja je lahko razdeljena na komponenti induciranega upora in profilnega 
upora. Induciran upor je posledica vzgona, medtem ko je profilni upor funkcija hitrosti 
vrtenja rotorja. Ker je induciran upor rezultat rotorja pri ustvarjanju vzgona, je lahko 
profilni upor definiran kot upor rotorja, kadar ta ne ustvarja vzgona. Na disk rotorja pri 
predrotaciji rotorja deluje samo profilni upor, medtem ko rotor ne ustvarja vzgona. To je 
doseženo s tem, da ima sistem rotorja simetrično razporejene aerodinamične površine in 
zmožnost spremembe vpadnega kota diska na 0° pri predrotaciji rotorja. Rotorski sistem, 
ki ima fiksen kot naklona, ne more doseči predrotacije, brez da bi moral hkrati premagati 








5. Žiroplan G4-2 
Maksimalna vzletna masa žiroplana G 4-2 je 560 kg. Prazna masa letalnika je 261 kg in 
prazna masa letalnika s polno opremo je 320 kg. Pri standardni masi praznega žiroplana 
moramo upoštevati gorivo, ki ni uporabno za letenje, to je 3 l, 3 l motornega olja ter 
hladilni sistem, napolnjen s 3 l hladilne tekočine [7].  
 
Pri rotorju s premerom 8,4 m so vrtljaji rotorja regulirani samodejno in dosežejo 
maksimalno 500 min
-1
 ter se v povprečju pri normalni uporabi gibljejo okrog 340 min
-1
. Pri 
rotorju s premerom 8,6 m so vrtljaji rotorja regulirani samodejno in dosežejo maksimalno 
480 min
-1
, ter se v povprečju pri normalni uporabi gibljejo okrog 325 min
-1
. Med vrtljaji 
rotorja 0 in 270 min
-1
 se ne pojavijo vibracije ali resonanca s tlemi. Resonanca se ne pojavi 
vse do vrtljajev, kjer je možno poleteti, in sicer do 300 min
-1
 [14].  
 
Minimalna hitrost letenja pri maksimalni vzletni masi 560 kg je 40 km/h. V tem režimu 
leta vzpenjanje ni mogoče. Varna hitrost spuščanja brez moči motorja in maksimalni masi 
560 kg je okoli 6 m/s. Pri vertikalnem spuščanju je hitrost manjša od 9 m/s [7].  
 
Žiroplan je testiran do nagiba 70° in je sposoben pristanka iz različnih pozicij letenja z 
delovanjem motorja ali brez. Varnostni faktor obremenitve 3 ni mogoče doseči pri 
izvajanju normalnih letalskih manevrov predpisanih za žiroplan. Dež in umazanija, ki se 
nabirata na krakih rotorja in ostalih delih letalnika, nimata posebnega vpliva na letalske 
lastnosti, vendar pa zmanjšujeta dobljeno moč. Pri vseh dovoljenih manevrih je hitrost 
lahko do 0 km/h. Hitrost povečamo s premikom krmilne palice naprej. S povečanjem moči 
motorja pri konstantnem položaju rotorja se začne žiroplan vzpenjati. Hitrosti pod 
minimalno hitrostjo so testirane in prikazane v diagramu višina/zračna hitrost.  
 
5.1. Testi obremenitev  
V tem poglavju so opisani in izračunani obremenitveni test za žiroplan G4-2. Opravljeni 
obremenitveni testi so zasnovani tako, da se simulirajo obremenitve na žiroplan, kot so 
predpisane z zakonodajo. Najpomembnejši predpisi so povzeti v poglavju 3. Izračuni 
obremenitev na konstrukcijo in meritve raztezkov so navedeni spodaj. Prikazane so tudi 
primerjave podatkov s podatki, ki so bili pridobljeni in izračunani pri meritvah maksimalne 
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obremenitve pri našem letu, in z maksimalno v praksi znano obremenitvijo, ki jo je 
mogoče doseči z žiroplanom.  
 
Vsi obremenitveni testi so bili izvedeni z maksimalno vzletno maso 560 kg. Vse 
obremenitve so bile izvedene tako, da so simulirale dejanske obremenitve, ki se pojavijo 
pri letu žiroplana. Razporeditev uteži, ki so bile uporabljene pri meritvi, je prikazana na 
slikah 5.2 in 5.3. 
 
Varnostni faktor 1.5 je predpisan s strani standarda BUT 301. Negotovost pri držanju 
obremenitev posameznih komponent se ne sme pojaviti. Varnostni faktorji, predpisani za 
posamezne komponente letalnika, so navedeni v preglednici 3.2.  
 
Za vse obremenitvene teste (slika 5.1) so bile deformacije strukture izmerjene med samo 
obremenitvijo in po obremenitvi. Trajne deformacije se niso pojavile. Vse elastične 
deformacije med obremenitvijo so ostale v predpisanih mejah za varno delovanje. Pri 
pravilno obremenjenem letalniku je varnost v letu zagotovljena.  
 
 
Slika 5.1: Prikaz vpetja žiroplana med obtežitvenimi testi. 
 
 Konstrukcija žiroplana z glavo rotorja za krmiljenje 5.1.1.
nagiba 
Maksimalna vzletna masa 𝑀𝑇𝑂𝑊 = 560 kg. Masa rotorja je 𝑚𝑟 = 38 kg, vendar pa je 
predpostavljeno, da rotor med obratovanjem  ustvarja nosilnost za svojo maso.  
 
 
𝑻𝑶𝑾 = 𝑴𝑻𝑶𝑾 − 𝒎𝒓  (5.1) 
 𝑇𝑂𝑊 = 𝑀𝑇𝑂𝑊 − 𝑚𝑟 = 560kg − 38kg = 522kg  
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S pomočjo enačbe 5.1 smo izračunali vzletno maso TOW, ki je 522 kg, in to maso 
uporabimo za izvedbo obremenitvenih testov. Pri izračunih uporabimo predpisani faktor 
obremenitve 𝑛 = 3  in varnostni faktor 𝜇 = 1,5. Maso, pri kateri smo opravili teste, 
izračunamo po enačbi 5.2.  
 
Masa 𝑀𝑡 znaša 2349 kg. Masa konstrukcije letalnika 𝑚𝑝, za katero je bila izvedena 
meritev, znaša 172 kg. V to maso je všteta masa zabojev, v katere smo naložili uteži, ki so 
simulirale obtežitve, ki se pojavijo pri letenju. Izmerjene razdalje pred obtežitvijo 
žiroplana, kjer konstrukcija nosi samo svojo težo, so prikazane na sliki 5.2, dimenzija 1 
znaša 2752 mm, dimenzija 2 pa 2559 mm. 
 
 
Slika 5.2: Prazna konstrukcija in dimenzije ter prikaz zabojev za uteži. 
 
Pri prvem obremenitvenem testu smo upoštevali samo faktor obremenitve 𝑛 = 3  ter 
vzletno maso TOW. Maksimalna vzletna masa 𝑀𝑇𝑂𝑊 = 560 kg, masa rotorja je 𝑚𝑟 =
38 kg. 
 
𝑴𝒕 = (𝑴𝑻𝑶𝑾 − 𝒎𝒓) ∙ 𝒏 ∙ 𝝁 (5.2) 




Maksimalna vzletna masa z upoštevanjem samonosilnosti rotorja 𝑇𝑂𝑊, izračunana z 
enačbo 5.1, znaša 522 kg. Masa letalnika 𝑀tmin, ki smo jo uporabili pri obtežitvenem testu, 
mora znašati minimalno 1566 kg (enačba 5.3), torej je minimalna masa uteži 𝑚wmin, 
porazdeljenih po letalniku, 1394 kg (enačba 5.4). Masa uporabljenih uteži je 20 kg. Kot je 
prikazano na sliki 5.2, smo pri obtežitvenem testu uporabili 𝑚𝑤 = 1440 kg in posledično 
𝑀𝑡 = 1612 kg. 
 
 
Slika 5.3: Obremenjena konstrukcija in dimenzije ter prikaz zabojev za uteži. 
 
Oba zaboja, ki sta bila postavljena na mestu pilota in potnika, smo obtežili z 440  kg 
utežmi, kar je ustvarilo obremenitev 4400 N na ročici 410 mm (kopilot), in ročici 1195 mm 
(pilot). Prav tako smo področje motorja obremenili s 4400 N na ročici 295 mm in področje 
repnih površin s 1200 N na ročici 1650 mm. Žiroplan je bil tako obremenjen 5 minut in 
med obremenitvijo so se pojavili naslednji raztezki: 
‐ dimenzija 1 se je spremenila iz 2752 mm na 2786 mm, to je za 34 mm, 
‐ dimenzija 2 se je spremenila iz 2559 mm na 2563 mm, to je za 4 mm. 
 
Po 20-minutni sprostitvi sta se dimenziji 1 in 2 vrnili v prvotno stanje. Plastičnih 
deformacij ni bilo.  
 
𝑴𝒕𝒎𝒊𝒏 = (𝑴𝑻𝑶𝑾 − 𝒎𝒓) ∙ 𝒏 (5.3) 
 
𝒎𝒘𝒎𝒊𝒏 = 𝑴𝒕𝒎𝒊𝒏 − 𝒎𝒑 (5.4) 
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 Konstrukcija žiroplana z glavo rotorja za krmiljenje 5.1.2.
vpadnega kota krakov   
Maksimalna vzletna masa 𝑀𝑇𝑂𝑊 = 560 kg, masa rotorja je 𝑚𝑘 = 40 kg. Prazna masa 
letalnika 𝑚𝑝2, v kateri so všteti zaboji za uteži, znaša 174 kg. 
 
Maksimalna vzletna masa z upoštevanjem samonosilnosti rotorja 𝑇𝑂𝑊, izračunana z 
enačbo 5.5, znaša 520 kg. Masa letalnika 𝑀tmin, ki smo jo uporabili pri obtežitvenem testu, 
mora znašati minimalno 1560 kg, torej je minimalna masa uteži 𝑚wmin, porazdeljenih po 
letalniku, 1386 kg. Masa uporabljenih uteži je 20 kg. Pri obtežitvenem testu smo uporabili 
𝑚w = 1440 kg in posledično 𝑀t = 1614 kg. Letalnik je bil obremenjen z enako dodatno 
težo in razporeditvijo kot v prvem testu. Žiroplan je bil tako obremenjen 5 min in med 
obremenitvijo so se pojavili naslednji raztezki: 
‐ dimenzija 1 se je spremenila iz 2752 mm na 2787 mm, to je 35 mm, 
‐ dimenzija 2 se je spremenila iz 2559 mm na 2564 mm, to je 5mm. 
 
Po 20-min sprostitvi sta se dimenziji 1 in 2 vrnili v prvotno stanje. Tako kot pri prvem 
primeru plastičnih deformacij ni bilo.  
 
 Obremenitve konstrukcije s 3 kratno silo teže in 5.1.3.
varnostnim faktorjem  
Pri tem testu je treba poleg 3 kratne sile teže upoštevati tudi varnostni faktor 𝜇 = 1,5. 
Maksimalna vzletna masa 𝑀𝑇𝑂𝑊 = 560 kg, masa rotorja je 𝑚𝑘 = 40 kg. Prazna masa 
letalnika 𝑚𝑝2, v katerega so všteti zaboji za uteži, znaša 174 kg. 
 
Maksimalna vzletna masa z upoštevanjem samonosilnosti rotorja 𝑇𝑂𝑊, izračunana z 
enačbo 5.5, znaša 520 kg. Masa letalnika 𝑀tmin, ki smo jo uporabili pri obtežitvenem testu, 
mora znašati minimalno 2340 kg, torej je minimalna masa uteži 𝑚wmin porazdeljenih po 
letalniku 2166 kg. Masa uporabljenih uteži je 20 kg. Pri obtežitvenem testu smo uporabili 
𝑚w = 2180 kg in posledično 𝑀t = 2354 kg. 
 
 
𝑻𝑶𝑾 = 𝑴𝑻𝑶𝑾 − 𝒎𝒌 (5.5) 
 
𝑴𝒕𝒎𝒊𝒏 = (𝑴𝑻𝑶𝑾 − 𝒎𝒌) ∙ 𝒏 (5.6) 
 
𝒎𝒘𝒎𝒊𝒏 = 𝑴𝒕𝒎𝒊𝒏 − 𝒎𝒑𝟐 (5.7) 
 
𝑴𝒕𝒎𝒊𝒏 = (𝑴𝑻𝑶𝑾 − 𝒎𝒌) ∙ 𝒏 ∙ 𝝁 (5.8) 
 
𝒎𝒘𝒎𝒊𝒏 = 𝑴𝒕 − 𝒎𝒑𝟐 (5.9) 
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Razporeditev 20 kg uteži:  
‐ masa v prvem vsebniku (kabina spredaj): 34 uteži po 20 kg = 680 kg, kar je 
obremenitev 6800 N na ročici 1195 mm, 
‐ masa v drugem vsebniku (kabina zadaj): 35 uteži po 20 kg = 700 kg, kar je obremenitev 
7000 N na ročici 410 mm, 
‐ masa v vsebniku za motor : 34 uteži po 20 kg = 680 kg, kar je obremenitev 6800 N na 
ročici 295 mm, 
‐ masa v vsebniku na repnih površinah: 6 uteži po 20 kg = 120 kg, kar je obremenitev 
1200 N na ročici 1650 mm. 
 
Žiroplan je bil tako obremenjen 5 min in med obremenitvijo so se pojavili naslednji 
raztezki: 
‐ razdalja 1 se je spremenila iz 2752 mm na 2874 mm, to je za 122 mm. 
‐ razdalja 2 se je spremenila iz 2559 mm na 2603 mm, to je za 44 mm. 
 
20 min po razbremenitvi in ponovnih meritvah smo dobili naslednje dimenzije deformacij, 
in sicer dimenzija 1 se je vrnila na razdaljo 2754 mm, dimenzija 2 pa na razdaljo 2560 mm. 
Plastične deformacije pri dani obremenitvi so ostale v dovoljenih mejah. Te deformacije ne 
vplivajo na krmiljenje rotorja, kontrolne krmilne sisteme ter krmiljenje nosnega kolesa. Pri 
vseh zgornjih obremenitvah kljub določenim plastičnim deformacijam ostaja žiroplan 
varno krmljiv.   
 
Vsi zgornji obremenitveni testi so bili izvedeni pri faktorju obremenitve 𝑛 = 3 , kar pa v 
praksi pri normalnem letenju žiroplana ni mogoče doseči. Maksimalen faktor obremenitve, 
ki se je pojavila pri našem testiranju, je bila 2,2, in sicer v ostrem zavoju. Pri uporabi 
žiroplanov v praksi velja, da je maksimalen faktor obremenitev, ki ga je mogoče doseči pri 
letenju žiroplana, 2,75. Večjih obremenitev ni mogoče doseči zaradi aerodinamičnih sil, ki 
preprečujejo dodatno pospeševanje vrtljajev krakov rotorja. Ker ne moremo pospešiti 
rotorja nad 500 min
-1
, ne moremo povečati vzgona, potrebnega za povečanje obremenitve. 
Posledično se žiroplan pri takšnih obremenitvah začne spuščati zaradi nezadostnih vrtljajev 
rotorja. 
 
Faktor obremenitve na konstrukcijo pri maksimalni izmerjeni obremenitvi 2,2 in 
maksimalni iz prakse znani obremenitveni faktor žiroplanov 2,75, ter primerjava podatkov 
z izračuni in testiranji po predpisanih obremenitvah ter varnostnih faktorjih so prikazane 
spodaj. 
 
5.1.3.1. Konstrukcija žiroplana z glavo rotorja za krmiljenje nagiba 
 
Maksimalna vzletna masa 𝑀𝑇𝑂𝑊 = 560 kg, masa rotorja je 𝑚r = 38 kg, izračunamo 
vzletno maso pri upoštevanju samonosilnosti rotorja z enačbo 5.3. Maksimalna vzletna 
masa z upoštevanjem samonosilnosti rotorja  𝑇𝑂𝑊 znaša 522 kg. 
 
Pri naslednjem izračunu smo upoštevali maksimalen faktor obremenitev 𝑛𝑚 = 2,2 , ki je 
bila izmerjena med testiranjem. Predpisani varnostni faktor 𝜇 = 1,5 v tem izračunu 




Konstrukcija žiroplana je v pogojih letenja pri ostrih zavojih in podobnih manevrih, kjer 
obremenitev naraste preko faktorja 2, obtežena z maso 𝑀2.2, ki znaša 1148,4 kg, kar pa je 
precej nižja obtežitev, kot jo je letalnik zmožen prenesti.  
 
Maksimalen faktor obremenitve izmerjena v praksi 𝑛𝑚𝑎𝑥 = 2,75  povzroči: 
 
Pri obremenitvenem faktorju 2,75 je konstrukcija obtežena z maso 1435,5 kg in 
obremenjena z 14355 N, kar pa ne povzroča trajnih in plastičnih deformacij na letalniku. 
 
 
Slika 5.4: Masa žiroplana v odvisnosti od obremenitvenega faktorja, za žiroplan z rotorjem 
krmiljenju nagiba. 
 
5.1.3.2. Konstrukcija žiroplana z glavo rotorja za kontrolo krakov 
 
Maksimalna vzletna masa 𝑀𝑇𝑂𝑊 = 560 kg, masa rotorja je 𝑚𝑟 = 40 kg. Maksimalna 
vzletna masa z upoštevanjem samonosilnosti rotorja  𝑇𝑂𝑊 znaša 520 kg (enačba 5.5). 
























𝑴𝟐.𝟐 = (𝑴𝑻𝑶𝑾 − 𝒎𝒓) ∙ 𝒏𝒎 (5.10) 
 𝑀2.2 = (𝑀𝑇𝑂𝑊 − 𝑚𝑟) ∙ 𝑛 = (560 kg − 38 kg) ∙ 2,2 = 1148,4 kg  
 
𝑴𝟐.𝟕𝟓 = (𝑴𝑻𝑶𝑾 − 𝒎𝒓) ∙ 𝒏𝒎𝒂𝒙 (5.11) 
 𝑀2.75 = (𝑀𝑇𝑂𝑊 − 𝑚𝑟) ∙ 𝑛 = (560 kg − 38 kg) ∙ 2,75 = 1435,5 kg  
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maksimalna v praksi izmerjen faktor obremenitev 𝑛𝑚𝑎𝑥 = 2,75 , povzročita povečanjem 
mase, izračunane z enačbama 5.13 in 5.14. 
 
Pri obremenitvenem faktorju 𝑛𝑚 = 2,2 , je konstrukcija obtežena z maso 1144 kg in 
obremenjena z 11440 N, pri obremenitvenem faktorju n𝑚𝑎𝑥 = 2,75  pa z maso 1430 kg in 
obremenitvijo 14300 N. Izračunane mase in obremenitve so skoraj za polovico manjše, kot 
so predpisane za zagotavljanje varnosti. 
 
 
Slika 5.5: Masa žiroplana v odvisnosti od obremenitvenega faktorja, z glavo rotorja za kontrolo 
krakov in upoštevanjem varnostnega faktorja 1,5, kar povzroči obremenitveni faktor 4,5. 
 
Na sliki 5.4 in sliki 5.5 so predstavljeni podatki, ki smo jih izračunali ter preizkusili v 
obremenitvenem testu, ter izračunani podatki, pridobljeni s pomočjo meritve pri dejanskem 
letu žiroplana. Kot je možno videti, vrednosti, ki so pobarvane z rdečo barvo, to so 
vrednosti, ki se pojavijo v letu žiroplana, nikoli ne dosežejo vrednosti, ki so predpisane z 
zakonodajo. Obremenitveni faktor 3 ni mogoče doseči v normalnih pogojih letenja, zato je 
varnost samega letalnika zagotovljena že s tem pogojem. Ko dodamo še varnostni faktor 
1,5, se predimenzioniranje komponent še poveča. Varnostni faktor služi predvsem 
zagotavljanju varnosti žiroplana, tudi ko se sestavni deli letalnika starajo in so izpostavljeni 
vlagi, vročini, mrazu ter ostalim okoljskim vplivom, ki lahko kljub rednemu servisu 























𝑴𝟐.𝟐 = (𝑴𝑻𝑶𝑾 − 𝒎𝒓) ∙ 𝒏𝒎 (5.12) 
 




Slika 5.6: Prikaz izvedbe obtežitve, v vsebnike smo naložili 20 kg uteži. 
 Faktor obremenitve zaradi navora motorja Trixy 912 TI 5.1.4.
 
Lastnosti pogonskega sklopa: 
‐ masa motorja 𝑚𝑚 = 115 kg, 
‐ masa propelerja 𝑚𝑝 = 17 kg, 
‐ maksimalni navor 𝜏𝑚 = 163 Nm pri vrtljajih 4900 min
-1
, 
‐ maksimalna moč motorja 𝑃𝑚 = 95,6 kW pri 5800 min
-1
, 
‐ navor pri maksimalni moči motorja 𝜏pm = 158 Nm pri 5800 min
-1
, 
‐ maksimalna konstantna moč motorja 𝑃𝑘 = 84 kW pri 5800 min
-1
, 
‐ konstanten navor 𝜏𝑘 = 145 Nm pri 5500 min
-1
, 
‐ maksimalni navor propelerja 𝜏prop = 396 Nm pri 2387 min
-1
, 
‐ maksimalni konstantni navor propelerja 𝜏kprop = 352 Nm pri 2263 min
-1
, 
‐ število cilindrov: 4, 
‐ štiri taktni Ottov motor, 
‐ korekcijski faktor: 2, 
‐ momenti korekcijskega faktorja: 2, 
‐ maksimalni navor propelerja 𝜏prop = 792 Nm, 
‐ maksimalni konstantni navor propelerja 𝜏kprop = 704 Nm. [12] 
 
5.1.4.1. Navor, ki se pojavi pri maksimalni moči motorja pri vzletanju 
in 75% obremenitvenega faktorja 3,0  
 
Maso pogonskih elementov izračunamo: 
 
 
𝒎𝒔𝒌 = 𝒎𝒎 + 𝒎𝒑 (5.14) 
 𝑚𝑠𝑘 = 𝑚𝑚 + 𝑚𝑝 = 115 kg + 17 kg = 132 kg  
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Masa pogonskih elementov, izračunana z enačbo 5.15, je 132 kg. Obremenitev na ročici 1 
metra znaša 396 N, saj je maksimalen navor propelerja enak 396 Nm. Masa pogonskih 
elementov pri 75% obremenitvenega faktorja 3,0 znaša 297 kg. 
 
Navor popravljen za korekcijski faktor, izračunan z enačbo 5.16, znaša 792 Nm. 
 
Obremenitev na ročici enega metra po upoštevanju korekcijskega faktorja znaša 792 N. 
 
5.1.4.2. Navor, ki se pojavi pri maksimalni konstantni moči motorja in 
istočasnem delovanju pozitivnih obremenitev v varnih mejah 
uporabe 
 
Obremenitev na ročici enega metra znaša 352 N, saj je maksimalen konstanten navor 
propelerja enak 352 Nm. Masa pogonskih elementov pri obremenitvenem faktorju 3,0 
znaša 396 kg. 
 
Navor, popravljen za korekcijski faktor, izračunan z enačbo 5.18, znaša 704 Nm. 
 




𝑴𝟏𝒂 = 𝒎𝒔𝒌 ∙ 𝒏 ∙ 𝟎, 𝟕𝟓 (5.15) 
 𝑀1𝑎 = 𝑚𝑠𝑘 ∙ 𝑛 ∙ 0,75 = 132 kg ∙ 3 ∙ 0,75 = 297 kg  
 
𝑴𝒃 = 𝝉𝒑𝒓𝒐𝒑 ∙ 𝟐 (5.16) 
 𝑀𝑏 = 𝜏𝑝𝑟𝑜𝑝 ∙ 2 = 396N ∙ 2 = 792 Nm  
 
𝑴𝟐𝒃 = 𝒎𝒔𝒌 ∙ 𝒏 (5.17) 
 𝑀2𝑏 = 𝑚𝑠𝑘 ∙ 𝑛 = 132 kg ∙ 3 = 396 kg  
 
𝑴𝒃 = 𝝉𝒌𝒑𝒓𝒐𝒑 ∙ 𝟐 (5.18) 
 𝑀𝑏 = 𝜏𝑘𝑝𝑟𝑜𝑝 ∙ 2 = 352 N ∙ 2 = 704 Nm  
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5.1.4.3. Obremenitveni testi  
 
Varne obremenitve 
Masa pogonskih elementov, izračunana z enačbo 5.14, znaša 132 kg. Obremenitev na 
ročici enega metra znaša F𝑝𝑟𝑜𝑝 = 396 N, saj je maksimalen navor propelerja enak 396 Nm. 
 
Sila teže motorja na ročici enega metra: 
 
Sila, ki se pojavi na ročici enega metra, zaradi mase motorja je izračunana z enačbo 5.19 in 
znaša 1716 N. 
 
 
Varna obremenitev, ki se pojavi pri maksimalni moči motorja pri vzletanju in 75% 
obremenitvenega faktorja 3,0  
 
Masa pogonskih elementov pri 75% obremenitvenega faktorja 3,0 znaša 297 kg (enačba 
5.15). Obremenitev na ročici enega metra znaša 396 N, treba pa je upoštevati tudi faktor 
cilindrov, ki je v našem primeru 2, in dobimo obremenitev na ročici 𝐹𝑐1 = 792 N. 
 
Sila, potrebna za test, je 3762 N, zato smo pri testu uporabili skupno maso uteži 380 kg. 
Vertikalne obremenitve so bile zagotovljene s kalibriranimi utežmi, momenti pa z ročico 
enega metra in standardnimi utežmi. Stranske obremenitve so bile zagotovljene z vrvmi.  
 
Varna obremenitev, ki se pojavi pri maksimalni konstantni moči motorja in 
istočasnem delovanju pozitivnih obremenitev v varnih mejah uporabe 
 
Masa pogonskih elementov pri obremenitvenem faktorju 3,0 znaša 396 kg (enačba 5.17). 
Obremenitev na ročici enega metra znaša 352 N, treba pa je upoštevati tudi faktor 
cilindrov, ki je v našem primeru 2, in dobimo obremenitev na ročici 𝐹𝑐2 = 704 N. 
 
𝑭𝒕 = 𝒎𝒔𝒌 ∙  𝒈 + 𝑭𝒑𝒓𝒐𝒑 (5.19) 
 𝐹𝑡 = 𝑚𝑠𝑘 ∙ 𝑔 + 𝐹𝑝𝑟𝑜𝑝 = (132 kg ∙ 10 
m
s2
 ) + 396 N = 1716 N  
 
𝑭𝒕𝒆𝒔𝒕𝟏 = 𝑴𝟏𝒂 ∙ 𝒈 + 𝑭𝒄𝟏 (5.20) 
 𝐹𝑡𝑒𝑠𝑡1 = 𝑀1𝑎 ∙ 𝑔 + 𝐹𝑐1 = (297 kg ∙ 10
m
s2
) + 792 N = 3762 N  
 




Sila, potrebna za test, je 4664 N, zato smo pri testu uporabili skupno maso uteži 480 kg. 
Obremenitve smo zagotovili v vseh primerih z enako metodo. Pri varnih obremenitvah ni 
bilo plastičnih deformacij. Po razbremenitvi so se vse komponente vrnile v prvotno stanje, 




Slika 5.7: Prikaz sile, ki se pojavi na konstrukciji zaradi mase pogonskih elementov in sile 
povzročene zaradi momenta propelerja pri različnih pogojih. Sile ne naraščajo linearno zaradi 
razlike v maksimalnih momentih propelerja.  
 
 




















obremeniteveni faktor  
 𝐹𝑡𝑒𝑠𝑡2 = 𝑀2𝑏 ∙ 𝑔 + 𝐹𝑐2 = (396 kg ∙ 10
m
s2





Porušitvene obremenitve so varne obremenitve, pomnožene s faktorjem μ = 1,5. 
Porušitvena obremenitev, ki se pojavi pri maksimalni moči motorja, pri vzletanju in 75% 
obremenitvenega faktorja 3,0: 
 
Sila, potrebna za test, je 5643 N, zato smo pri testu uporabili skupno maso 570 kg. 
Vertikalne obtežitve so bile zagotovljene s kalibriranimi utežmi, momenti pa z ročico 
enega metra in standardnimi utežmi. Stranske obremenitve so bile zagotovljene z vrvmi.  
 
Porušitvena obremenitev, ki se pojavi pri maksimalni konstantni moči motorja in 
istočasnem delovanju pozitivnih obremenitev v varnih mejah uporabe: 
 
Sila, potrebna za test, je 6996 N, zato smo pri testu uporabili skupno maso uteži 700 kg. 
Tudi pri porušitvenih obtežitvah ni prišlo do porušitve materiala. Nastale deformacije so 
ostale v predpisanih mejah. Konstrukcija je varna za uporabo, saj pri dejanski uporabi 
obremenitve nikoli ne dosežejo teoretičnih (pri pravilni uporabi). 
 
 
Slika 5.9: Primerjava varnih in porušitvenih obremenitev. Rdeči točki predstavljata obremenitev, ki 
se pojavi pri maksimalni moči motorja pri vzletanju in 75% obremenitvenega faktorja 3,0 in 
obremenitev, kjer je upoštevan faktor μ = 1,5. Modri točki predstavljata obremenitev, ki se pojavi 
pri maksimalni konstantni moči motorja in istočasnem delovanju pozitivnih obremenitev in 





















Obremenitveni faktor  
 
𝑭𝒑𝒐𝒓𝟏 = 𝑭𝒕𝒆𝒔𝒕𝟏 ∙ 𝝁 (5.22) 
 𝐹𝑝𝑜𝑟1 = 𝐹𝑡𝑒𝑠𝑡1 ∙ μ = 3762 N ∙ 1,5 = 5643 N  
 
𝑭𝒑𝒐𝒓𝟐 = 𝑭𝒕𝒆𝒔𝒕𝟐 ∙ 𝝁 (5.23) 
 𝐹𝑝𝑜𝑟2 = 𝐹𝑡𝑒𝑠𝑡2 ∙ 𝜇 = 4664 N ∙ 1,5 = 6996 N  
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5.1.4.4. Stranske obremenitve na pomožni nosilec motorja 
 
Pomožni nosilec motorja in njegovo vzmetenje morata biti dimenzionirana tako, da 
prenašata stranski obremenitveni faktor 𝑛 = 3 . Pri izračunih za zagotovitev varnosti smo 
upoštevali tretjino mase motorja ter propelerja kot to navajajo predpisi.  
 
Izračun varne stranske obremenitve pri obremenitvenem faktorju n = 3  : 
 
Varna stranska obremenitev znaša 1320 N. Obtežitveni test smo opravili s 140 kg 
obtežitve, opravljene s pomočjo kovinskih žic, napetih preko škripcev. Po razbremenitvi ni 
bilo opaznih deformacij na konstrukciji nosilcev motorja. 
 
Stranske obremenitve pri obremenitvenem faktorju 𝑛 = 3  in varnostnem faktorju 𝜇 = 1,5: 
 
Obremenitev je znašala 1980 N. Obremenitveni test smo opravili z obtežitvijo 200 kg, 
opravljeno s pomočjo kovinskih žic, napetih preko škripcev. Po obremenitvenem testu, se 
je izmerila in pregledala konstrukcija nosilcev motorja in ni bilo plastičnih deformacij, 




 Obremenitev repnih površin  5.1.5.
Horizontalne in vertikalne repne površine morajo biti zasnovane tako, da prenašajo 
maksimalne aerodinamične sile, ki se pojavijo v letu. Ker je uporabljena vzgonska 
površina, ki je obtežena s potrjenimi utežmi, in je iz izkušenj predpostavljeno, da je 
maksimalni vzgonski koeficient 𝐶𝑎 = 0,5, določena za krmilne površine. Iz tega sledi, da 
je obremenitev repnih površin:     





 Mv = msk ∙ n ∙
1
3
= 132 kg ∙ 3 ∙
1
3
= 132 kg  
 
𝑴𝒔 = 𝑴𝒗 ∙ 𝝁 (5.25) 
 𝑀𝑠 = 𝑀𝑣 ∙ 𝜇 = 132 kg ∙ 1,5 = 198 kg  



































‐ površina repa  S=1m2. 
 
Sila, ki se pojavi na eni strani repnih površin, je izračunana s pomočjo enačbe 5.26, in 
znaša 765,5 N. Ker se lahko pojavi 75% obremenitve na vsaki strani repnih površin, je 
maksimalna obremenitev izračunana z enačbo 5.28. 
 
Maksimalna obremenitev, ki se lahko pojavi, je 1148 N, zato smo repne površine 
obremenili s 1200 N, kot je prikazano na sliki 5.10. Izvedli smo tudi obremenitvi 
posamezne strani s silo 600 N. Ker se na repnih površinah niso pojavile plastične 
deformacije in so se po razbremenitvi repne površine vrnile v prvotno lego, je tako 
zagotovljena varna uporaba v vseh predpisanih režimih in obremenitvah v letu. 
 
 




𝑭𝒎𝒂𝒙 = 𝑭 ∙ 𝟐 ∙ 𝟎, 𝟕𝟓 (5.27) 







6. Izračun potrebne moči motorja za 




Med vzletanjem mora žiroplan doseči zadostno število vrtljajev rotorja, da je vzgon dovolj 
velik in se letalnik lahko dvigne od tal. Ker je rotor gnan s strani zračnega toka, je 
avtorotacija možna šele, ko se letalnik premika dovolj hitro. Sistem predrotacije rotorja je 
zelo pomemben, saj omogoča predrotacijo krakov in tako nekajkrat skrajša potrebno 
vzletno razdaljo. Najosnovnejši način predrotacije je ročno poganjanje rotorja do vrtljajev 
približno 10 min
-1
. Vendar pa tak princip predrotacije potrebuje dolgo vzletno razdaljo. 
Sistem, vezan na glavni motor, mora omogočati pospešitev rotorja od mirovanja pa do 
vrtljajev okoli 220 min
-1
. Po doseženih željenih vrtljajih sistem predrotacije ne sme biti več 
sklopljen z rotorjem. Optimalni vrtljaji predrotacije so nekje med 50 in 60% normalne 
vrtilne frekvence. V spodnjem izračunu smo se posvetili NACA 9H12 aeroprofilu s širino 
220 mm, kar je primerno za manjše žiroplane.  
 




Slika 6.1: Karakteristike koeficienta upora pri različnih vpadnih kotih za Ra = 1.800.000. Modra 
črta predstavlja grob profil, rjava črta pa gladek profil [15].  
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Glavni del rotorja so kraki, ki so med predrotacijo gnani s strani pogonskega sistema. Za 
izračun moči, potrebne za predrotacijo, je treba izračunati kotno hitrost ω (rad/s) rotorja pri 





Kotna hitrost rotorja pri željenih maksimalnih vrtljajih predrotacije 𝑛𝑜 = 220 
1
min




. V naslednjem koraku smo izračunali linearno hitrost (m/s),  ki se spreminja 
glede na oddaljenost od središča rotorja. Ker se aeroprofil kraka v našem primeru začne na 
razdalji 0,4 m, smo izračun linearnih hitrosti (m/s) začeli na radiju 0.4 m.  
 
Linearna hitrost, izračunana z enačbo 6.2, se spreminja v odvisnosti od radija. Na radiju 
0,4 m je linearna hitrost 9,22 m/s, na radiju 0,6 m pa 13,824 m/s. Na sliki 6.2 so prikazane 
hitrosti pri različnih radijih kraka. Kot je bilo pričakovano, hitrost narašča linearno v 
odvisnosti od premera kraka. Hitrosti so izračunane za vsako spremembo razdalje 0,2 m. 
Hitrost na koncu kraka dolgega 4,3 m je 99.07 m/s.  
 
 
























radij kraka R (m) 
 𝝎 =





2 ∙ 𝜋 ∙ 𝑛
60
=






 𝒗𝟏 = 𝝎 ∙ 𝑹𝟏 (6.2) 
 
𝑣1 = 𝜔 ∙ 𝑅1 = 23,04 
rad
s
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Za nadaljevanje izračuna smo potrebovali Reynoldsovo število pri različnih radijih. 




dinamičen viskoznostni koeficient smo izračunali s pomočjo kalkulatorja lastnosti fluidov. 





Zaradi nižjih vrednosti Reynoldsovega števila, ki je posledica nižjih hitrosti pri manjših 
radijih, smo koeficient upora Cx odčitali iz grafa za 𝑅𝑒 = 1.800.000. Pri tem smo 
zanemarili da se dejanski koeficient upora spreminja glede na Reynodsovo število in 
uporabili višjo vrednost koeficienta upora, pri višji vrednosti Reynoldsovega števila. Pri 
snovanju sistema predrotacije gledamo da imamo določen presežek moči na raspolago, da 
se kompenzirajo zunanji pogoji na krake. Pri izračunih smo upoštevali grob profil pri 
vpadnem kotu 2 °, kar je običajno za manjše žiroplane. Iz slike 6.1 smo odčitali vrednost 
𝐶𝑥 = 0,009. Na sliki 6.3 je prikazano linearno povečevanje Reynoldsovega števila z 




Slika 6.3: Reynoldsovo število Re (/) glede na spreminjanje linearne hitrosti v.(m/s). 
 
Sledi izračun sile upora, ki se pojavlja pri rotaciji krakov, kjer je: 
‐ D sila upora (N), 
‐ 𝐶𝑥 koeficient upora (/), 

























Linearna hitrost (m/s) 
 𝑹𝒆 =
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‐ ρ gostota zraka (kg/m3), 
‐ v linearna hitrost (m/s). 
 
Pri izračunu smo uporabili koeficient upora 𝐶𝑥 = 0,009 in površino profila 𝑆 = 0,053  m
2 
pri vpadnem kotu α=2° (𝑚2), (podatek pridobljen pri podjetju Trixy aviation). Pri izračunu 
smo se posvetili samo enemu kraku. Rezultati porazdelitve upora so prikazani na sliki 6.4. 
 
 
Slika 6.4: Porazdelitev sile upora po kraku pri različnih radijih. 
Sila upora narašča hitreje pri večjih oddaljenosti od središča rotorja kot posledica kvadrata 
hitrosti v enačbi 6.4. Moment, ki se pojavi na krakih rotorja, je posledica sile upora: 
 
S slike 6.5 je razvidno, da so momenti na majhnih radijih skoraj zanemarljivi, kar pomeni 
minimalno proizvajanje vzgona. Prav to je razlog, da je pri sodobnih helikopterjih in 
žiroplanih začetek aeroprofilov premaknjen dalje od središča rotorja. Tako se izognemo 



















radij kraka R (m) 
























𝑴𝟏 = 𝑫𝟏 ∙ 𝑹𝟏 (6.5) 
 
𝑀1 = 𝐷1 ∙ 𝑅1 = 0,0286 N ∙ 0,4 m = 0,0098 Nm 
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Slika 6.5: Moment krakov rotorja v odvisnosti od radija R. 


































































= 0,000225 kW 
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Pri hitrosti vrtenja 𝑛𝑜 = 220 min
−1 je moč, potrebna za premagovanje upora posameznega 
kraka enaka 1,8 kW, kar pomeni da je potrebna moč za dva kraka 3,6 kW, kot je v našem 
primeru. Celotni moment obeh krakov je 154,5 Nm. Ta moment zagotavlja poganjanje 
krakov v danih razmerah. Skupna vrednost moči, potrebna za pogon enega kraka rotorja, je 
bila izračunana kot vsota vrednosti moči na posameznih polmerih kraka. Pri zasnovi 
majhnih žiroplanov je ta pogon lahko vezan na glavni motor ali pa je dodana posebna 
enota elektro motorja. Pri zasnovi vedno gledamo na kompromis med uporabnostjo in 
dodatno težo, ki jo določena komponenta doprinese. Izračun potrebne moči motorja za 
predrotacijo rotorja pri vrtilni hitrosti 220 min−1, prikazuje moč potrebno za vrtljajev pri 
vrtilni hitrosti 220 min−1, ne prikazuje pa moči, potrebne za doseganje tega števila 





7. Primerjava standardov sekcija-T in 
BUT 
Primerjava dveh glavnih standardov za izdelavo žiroplanov, in sicer angleški poglavje-T 
(angl. British Civil Airworthiness Requierments section T for light Gyroplanes) in nemški 
BUT (nem. Deutschen Bauvorschrift für Ultraleichte Tragschrauber) je prikazana v 
preglednici 7.1.     
 
Preglednica 7.1: Primerjava standardov. 
Poglevje-T  BUT 
T23b) Potnik, minimalna masa 55 kg  BUT 23 Potnik, minimalna masa 60kg 
T25b) Potnik(i), vsaj 86 kg ali 172 kg  BUT 25 Potnik(i), vsaj 90 kg ali 180 kg 
T33 Omejitev hitrosti rotorja za 
zahtevane manevre  
 BUT 33 Določitev hitrosti rotorja za vsa 
možna območja uporabe 
T65 Čas vzpona na 300 m (1000 ft) 
< 4 minute 
 BUT 65 Na višini 2140 m minimalno 
vzpenjanje 1 m/s, na nivoju 
morja 1,5 m/s 
T73 Vmin moramo določiti > Vmc  BUT 73 Zmogljivosti, pri min. hitrosti, 9 
m/s ne sme biti preseženo v 
spustu 
T75 Pristajalna razdalja in razdalja s 
15 m do zaustavitve mora biti 
določena 
 BUT 75 Možnost pristanka z ali brez 
moči motorja, brez posebnosti 
X   BUT161 Trim za zmanjševanje sil med 
letom 
T177 Prečna in smerna stabilnost  X  
T181 Zagotovljena mora biti 
dinamična stabilnost vsaj 5s v 
primeru, da spustimo krmila 
 BUT181 Dušenje za dinamično stabilnost 
(10s) 
X   BUT234 Vzletanje in pristajanje z bočnim 
vetrom 
X   BUT239 Pristanki (moker teren) 
»se nadaljuje« 
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»nadaljevanje« 
Poglavje-T  BUT 
T303 Varnostni faktor µ = 1,5  BUT303 Varnostni faktor µ=1,5, varnostni 
faktorji za posamezne dele 
T337 Faktor obremenitev rotor +3,5; 
ostali deli +3,5  in –1  
 BUT337 Faktor obremenitev od +3  do –1 
T339 Dovoljena meja manevriranja 
obremenitev, center rotorja 
 BUT339 Pravilna porazdelitev 
obremenitev na rotor 
X   BUT341 Obremenitve do 10 m/s 
vertikalnega udara vetra  




 X  
X   BUT391 Splošni nadzor  
T397 Omejitev sil, ki jih mora 
premagovati pilot: 580 N noge, 
445 N na palici poteg in potisk, 
300 N bočno 
 BUT397 Premagovanje obremenitev pilota 
pri vodenju: 200 N poteg in 
potisk, 150 N stransko prečno 
gibanje, 300 N nožna krmila, 150 
N dodatna krmila 
T413 Obremenitev krmilnih ploskev 
720 N/m2 




spustitveni test z 0,33 m 
 BUT473 Zahteve in predpostavke 
obremenitev glavnega podvozja, 
hitrost padanja med 3 m/s in 1,5 
m/s 
X   BUT505 Pogoji pristajanja s smučmi 
X   BUT521 Zahteve za ULG s plovci 
T547 Predpisana sestava rotorja  BUT547 Ogrodje glavnega rotorja 
T619 Določiti posebni faktor za 
komponente, ki časovno 
slabijo 
 BUT301 Obremenitve vseh komponent 
T621 Za litine določen varnostni 
faktor 2,0 lahko znižan do 1,25 
 BUT619 Povečani varnostni faktorji za 
odlitke, podana preglednica 
faktorjev 
T623 Za ležaje varnostni faktor 2,0  BUT303 Preglednica za posebej določene 
dele 
T625 Faktor opremljanja   BUT303 Preglednica za posebej določene 
dele 
T626 Varnostni faktor 2,0 pri 
kabelnih napeljavah za 
krmiljenje 
 BUT303 Preglednica za posebej določene 
dele 
X   BUT721 Splošna zasnova podvozja 
X   BUT731 Kolesje  
X   BUT733 Pnevmatike  
X   BUT735 Zavore 
X   BUT750 Plovci in trup v obliki čolna 
X   BUT850 Protipožarna zaščita 
X   BUT871 Merjenje in tehtanje 
»se nadaljuje« 
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»nadaljevanje« 
Poglavje-T  BUT 
X   BUT873 Ukrepi za dodatne uteži 
X   BUT902 Kompatibilnost 
T903 Zagotovljena kompatibilnost  BUT903 Preizkus motorja 
T917 Sistem predrotacije in zavore 
rotorja, nezmožnost pričetka 
delovati med poletom in 
letenjem 
 BUT917 Sistem predrotacije rotorja: 
zagotovitev varnosti 
T917   BUT921 Zavora rotorja 
T923 Test vzdržljivosti v letu  X  
X   VVZ  
X   BUT935 Konstrukcijske značilnosti 
sistema predrotacije 
T993 Ločitev gorivnega sistema in 
elektronike 
 BUT993 Napeljave za gorivo 
T1141 Krmilne pogonske skupine  BUT1141 Krmilne pogonske skupine 
T1165 
 
Pomožni sistem za nemoteno 
delovanje motorja pri sistemu 
vžiga 
 X  
T1191 Požarni zid  BUT1191 Požarno ognjevarne obloge 
T1303 Predpisana obvezna 
navigacijska oprema 
 BUT1303 Pilotski in navigacijski 
merilniki 
X   BUT1401 Opozorilna osvetljava 
  
Pri pregledu obeh standardov, ki v svetu izdelave žiroplanov veljata za pomembnejša, 
sploh v Evropi, je možno opaziti precej zahtev, ki se med njima razlikujejo. Nemški 
standard je bolj podroben in v večini primerov zahtevnejši kot britanski. Glavne razlike se 
pojavijo že pri dovoljeni obtežitvi posameznega sedeža, kjer nemški standard predpisuje 
težo pilota vsaj 60 kg, zaradi področja težišča, britanski pa 55 kg. Karakteristike 
vzpenjanja so definirane drugače, saj poglavje-T vzpenjanje omejuje časovno (300 m 
(1000 ft) pod 4 min), medtem ko BUT narekuje vzpenjanje v m/s za določene višine (na 
višini 2140 m minimalno vzpenjanje 1 m/s, na nivoju morja 1,5 m/s). 
 
Verjetno največja razlika med predpisi pa je maksimalna obremenitev rotorja in 
konstrukcije. Poglavje-T predpisuje maksimalen obremenitveni faktor v razponu od +3,5 
do –1, medtem ko BUT v razponu od +3 do –1. Dodatna obremenitev 0,5 obremenitvenega 
faktorja navidezno ne pomeni veliko, vendar pa je ob upoštevanju še dodatnega 
varnostnega faktorja 1,5 za oba standarda doprinos za snovalce velik. Razlog je, da je pri 
snovanju manjših žiroplanov ključna lahka nosilna konstrukcija, kar pa je v primeru 
standarda poglavje-T veliko težje doseženo. Kot je že opisano skozi diplomsko nalogo, 
žiroplani ne dosegajo velikih obremenitev v letu, maksimalna, v praksi izmerjena 
obremenitev, je 2,75 (obremenitveni faktor), kar zagotovi varno uporabo letalnika že pri 
zasnovi na obremenitveni faktor 3. Ko dodamo še predpisani varnostni faktor 1,5, je 
konstrukcija že predimenzionirana in posledično težja. Zato je faktor pozitive obremenitve 
3,5 precej zahteven predpis.  
 
Naslednja večja razlika so dovoljene sile, ki jih mora pilot premagovati pri krmiljenju 
letalnika. Standarda se razlikujeta predvsem v različnih enotah meritve sil in obremenitev. 
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BUT tudi precej natančneje definira izdelavo pristajalnega podvozja ter preizkusa motorja. 
Razlike se pojavijo tudi pri definiranju izvedbe in nadziranja varnosti pri predrotaciji in 
zaviralnem sistemu rotorja ter pri postavitvi požarnega zidu oziroma zaščitnih 
protipožarnih oblog.   
 
7.1. Masa pri različnih obremenitvah glede na različne 
predpise standarda BUT in Poglevje-T 
 
Maksimalna vzletna masa z upoštevanjem samonosilnosti rotorja  𝑇𝑂𝑊 znaša 520 kg 
(enačba 5.6). Masa žiroplana pri faktorju obremenitve 1. 
 
 Obremenitve po BUT  7.1.1.
Obremenitve pri 3-kratnem faktorju obremenitve: 
Masa letalnika pri 3-kratnem faktorju obremenitve, po standardu BUT, znaša 1560 kg. 
 
Obremenitev pri 3-kratnem faktorju obremenitve in varnostnemu faktorju 1,5: 
Masa letalnika pri 3-kratnem faktorju obremenitve in varnostnemu faktorju 1,5, po 
standardu BUT, znaša 2340 kg. 
 
 Obremenitve po poglavju-T 7.1.2.




𝑴𝒕 = (𝑴𝑻𝑶𝑾 − 𝒎𝒌) ∙ 𝒏 (7.1) 
 
𝑀𝑡 = (𝑀𝑇𝑂𝑊 − 𝑚𝑘) ∙ 𝑛 = (560 kg − 40 kg) ∙ 3 = 1560 kg 
 
 
𝑴𝒕𝟏.𝟓 = (𝑴𝑻𝑶𝑾 − 𝒎𝒌) ∙ 𝒏 ∙ 𝝁 (7.2) 
 
𝑀𝑡1.5 = (𝑀𝑇𝑂𝑊 − 𝑚𝑟) ∙ 𝑛 ∙ 𝜇 = (560 kg − 40 kg) ∙ 3 ∙ 1,5 = 2340 kg 
 
 
𝑴𝒕 = (𝑴𝑻𝑶𝑾 − 𝒎𝒌) ∙ 𝒏 (7.3) 
 
𝑀𝑡 = (𝑀𝑇𝑂𝑊 − 𝑚𝑟) ∙ 𝑛 = (560 kg − 40 kg) ∙ 3,5 = 1820 kg 
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Obremenitev pri 3.5-kratnem faktorju obremenitve in varnostnemu faktorju 1,5: 
 Obremenitve pri testiranju 7.1.3.
Obremenitve pri 2.2-kratnem faktorju obremenitve, pogoji pri našem testu: 
 
Maksimalna v praksi izmerjena obremenitev 𝑛 = 2,75 (faktor obremenitve) povzroči: 
 
 
Slika 7.1: Prikaz mase letalnika pri rezličnih obremenitvah: pod točko 1 so prikazane obremenitve, 
ki so se pojavile pri testiranju. Moder stolpec predstavlja obremenitve pri 2.2-kratni sili teže, rdeč 
stolpec pa predstavlja maso pri obremenitvenem faktorju 2,75. Pod točko 2 so prikazane 
obremenitve, ki se pojavijo pri standardu BUT,moder stolpec predstavla obremenitve pri 3-kratni 
sili teže, rdeč pa obremenitev pri 3-kratni sili teže in varnostnemu faktorju 1,5. Pod točko 3 so 
prikazane obremenitve, ki se pojavijo pri standardu poglavje-T, moder stolpec predstavla 


















𝑴𝒕𝟏.𝟓 = (𝑴𝑻𝑶𝑾 − 𝒎𝒌) ∙ 𝒏 ∙ 𝝁 (7.4) 
 
𝑀𝑡1.5 = (𝑀𝑇𝑂𝑊 − 𝑚𝑟) ∙ 𝑛 ∙ 𝜇 = (560 kg − 40 kg) ∙ 3,5 ∙ 1,5 = 2730 kg 
 
 
𝑴𝟐.𝟐 = (𝑴𝑻𝑶𝑾 − 𝒎𝒓) ∙ 𝒏 (7.5) 
 
𝑀2.2 = (𝑀𝑇𝑂𝑊 − 𝑚𝑟) ∙ 𝑛 = (560 kg − 38 kg) ∙ 2,2 = 1148,4 kg 
 
 
𝑴𝟐.𝟕𝟓 = (𝑴𝑻𝑶𝑾 − 𝒎𝒓) ∙ 𝒏 (7.6) 
 
𝑀2.75 = (𝑀𝑇𝑂𝑊 − 𝑚𝑟) ∙ 𝑛 = (560 kg − 38 kg) ∙ 2,75 = 1435,5 kg 
 





8. Zaključek  
1) Pri meritvah je hitro opazno, da je zakonodaja izdelave žiroplanov zasnovana za 
precejšno varnost, saj mora konstrukcija zdržati obremenitve, ki so skoraj dvakrat večje 
ob obremenitev, ki se pojavijo pri normalni uporabi. Tukaj pa moramo upoštevati, da 
za razliko od letal žiroplani maksimalnega faktorja obremenitve 3 v praksi ne morejo 
doseči. Tako je varnost pri preobremenitvah še toliko večja. Pri primerjavi standardov 
vidimo, da je poglavje-T še toliko bolj na varni strani obremenitev.  
2) Prikazali smo obremenitve na posamezne dele žiroplana, ki jih mora zasnovana 
konstrukcija  prenesti zaradi predpisov, in obremenitve, ki se dejansko pojavijo med 
obratovanjem. Kot je vidno je struktura precej predimenzionirana, razlog pa leži tudi v 
zagotavljanju varnosti pri letenju, ko se letalnik stara. Zaradi staranja in vremenskih 
vplivov na material lahko kljub rednemu servisu prihaja do odstopanj od predpisanih 
vrednosti, kar pa je kompenzirano z upoštevanjem predpisanih varnostnih faktorjev. 
3) Pri primerjavi obeh glavnih standardov pri izdelavi žiroplanov (poglavje-T in BUT), 
smo prišli do spoznanja, da je standard BUT zahtevnejši pri večini predpisov, medtem 
ko je poglavje-T zahtevnejši pri predpisih, glede prenašanja obremenitev. +0,5 
obremenitvenega faktorja, kolikor je razlika med standardoma, je kar veliko, saj 
proizvajalci strmijo k minimalni možni teži konstrukcije, ki mora prenesti teoretične 
obremenitve.  
4) Ugotovili smo, da je zaradi dokaj nizke moči, ki je potrebna za zagotovitev zadostne 
hitrosti predrotacije rotorja, možnih več načinov izvedb, ki to energijo ustvarijo. 
Najpogostejša izvedba je predrotacija z glavnim motorjem, kar doda nekaj 
kompleksnosti pogonskemu sistemu, vendar je po nešem mnenju najboljša rešitev. V 
primeru manjših električnih pogonov to pomeni dodatno težo, ki je po predrotaciji ne 
potrebujemo več. Pri zasnovi vedno gledamo na kompromis med uporabnostjo in 
dodatno težo, ki jo določena komponenta doprinese. Sploh v letalstvu je to zaradi 
omejenosti glede teže zelo pomembno. 
 
Doprinos diplomskega dela je v izmerjenih in predstavljenih obremenitvah na precej 
neznanih letalnikih. Na osnovi primerjave standardov, ki smo jo opravili, je mogoče 
razbrati, kakšni so pogoji za konstruiranje in izdelavo žiroplanov v Evropi. Ker je trg 
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